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En aquest estudi es presenta la primera fase del disseny preliminar d’una aeronau 
d’aviació corporativa. L’objectiu principal és definir els paràmetres o característiques 
essencials de l’aeronau, així com establir la configuració a partir de la qual es 
desenvoluparia un futur disseny. 
 
La memòria de l’estudi es divideix en cinc grans blocs: 
 
1. Estudi de mercat i d’aeronaus similars 
2. Dimensionament preliminar 
3. Configuració preliminar 
4. Actuacions 
5. Impacte ambiental 
 
A l’estudi de mercat es mostra l’evolució de l’aviació corporativa fins a dia d’avui i es 
presenta una previsió de creixement del sector fins l’any 2032. A més, es presenta 
una classificació de les aeronaus en funció de paràmetres com el preu, l’abast i el 
volum de la cabina.  
 
Al bloc corresponent al dimensionament preliminar s’hi inclou una estimació dels 
principals pesos de l’aeronau i d’alguns paràmetres de disseny, com la superfície alar 
i l’empenta d’enlairament requerida. 
 
A la secció corresponent a la configuració preliminar es defineixen les 
característiques principals de les diferents parts de l’aeronau: fuselatge, ala, cua, 
planta propulsora i tren d’aterratge. L’objectiu d’aquest bloc és dimensionar cada 
una d’aquestes parts i integrar-ho tot per a obtenir les tres vistes de l’avió. 
 
Al quart bloc s’hi presenten les principals actuacions de l’aeronau: enlairament, 
ascens, creuer, descens, aterratge i pèrdua. A més, a la part corresponent a la fase 
de creuer, també s’hi mostra el diagrama PL/R. 
 
Finalment, a l’últim bloc es presenta de forma resumida l’impacte que una hipotètica 
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L’objectiu del projecte és dur a terme un estudi del dimensionament i la 
configuració preliminar d’un avió corporatiu de mida mitjana i llarg abast 
propulsat per motors turbofan. 
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L’estudi desenvolupat inclou les tasques llistades a la Taula 1. Les tasques es 
presenten seguint el seu ordre d’execució. 
 
Taula 1. Llista de les tasques principals 
Tasca Descripció 
Planificació del projecte 
Recull d’informació sobre el context de l’aviació 
corporativa, aeronaus similars i disseny preliminar 
d’aeronaus. Preparació de l’índex de continguts. 
Estudi de mercat 
Anàlisi de la perspectiva històrica, l’evolució i les 
tendències futures dins el sector de l’aviació 
corporativa. 
Definició de la missió 
Definició de la missió típica i els paràmetres de 
disseny de l’aeronau, contemplant la normativa de 
certificació (FAR 25 / CS 25) 
Dimensionament preliminar 
de l’aeronau 
Definició dels pesos principals. Estudis de sensibilitat i 
factors de creixement. Determinació del punt de 
disseny. 
Configuració preliminar de 
l’aeronau 
Disseny preliminar i integració de les principals parts 
de l’aeronau: fuselatge, planta propulsora, ala, cua i 
tren d’aterratge. Centratge de l’aeronau. 
Anàlisi de les principals 
actuacions 
Determinació de les actuacions més importants de la 
missió: pèrdua, enlairament, ascens, creuer, descens 
i aterratge. Diagrama PL/R. 
Anàlisi de l’impacte 
ambiental 
Afectació de l’aeronau a l’entorn ambiental 
aeroportuari i al clima global. Afectació a les 
persones: emissions contaminants i soroll. 
Disseny preliminar en CAD 
Disseny exterior de l’aeronau a partir de les vistes en 
3D obtingudes al finalitzar la configuració preliminar. 
Preparació de la defensa 
oral del projecte 
Recull de les idees principals de l’estudi. Elaboració 
d’un document PPT per a la presentació. Preparació 
del discurs. 
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4. Estudi de mercat 
4.1.  Introducció 
Els avions de negocis tipus jet són un mitjà de transport ràpid, flexible, eficient i 
segur. Degut a la seva rapidesa i flexibilitat, els clients i/o propietaris n’obtenen 
un important benefici pel què respecta a l’estalvi de temps. A més, s’han de 
considerar altres beneficis no menys importants: 
 
- No necessitat de programació prèvia del vol 
 
- Possibilitat de dur a terme negocis o reunions de manera privada durant 
el trajecte 
 
- Accés més directe a les seus empresarials 
 
- Reducció de la fatiga dels clients que viatgen freqüentment amb avió 
 
En els darrers temps, empreses com Nexa Advisors [1] han dut a terme estudis 
amb l’objectiu d’avaluar la incidència que té la tinença de jets de negocis en 
empreses grans, mitjanes i petites. Les principals conclusions extretes són que 
les empreses que fan ús d’aquest mitjà de transport tenen un creixement dels 
ingressos superior a les altres, així com una optimització del temps de treball i 
una major satisfacció dels empleats, fet que es tradueix directament en una 
major productivitat. Així doncs, en un mercat global i cada vegada més 
competitiu, l’aviació corporativa és una eina que afecta directament al creixement 
i al funcionament òptim de les empreses. 
 
A l’estudi de la previsió de mercat dut a terme per l’empresa Bombardier [2], 
especialitzada en aviació de negocis, s’assegura que entre els anys 2013 i 2022 
es vendran 9800 jets, mentre que del 2023 al 2032 se’n preveu una venta de 
14200. Les expectatives d’aquest sector de l’aeronàutica són molt positives, ja 
que es preveu una taxa de creixement anual compost (CAGR1[3]) del 3.7% fins 
al 2032, creixent des dels 14875 jets de negocis operatius l’any 2012 fins els 
30975 que s’esperen per a l’any 2032, tal i com es pot observar a la Figura 2. 
 
                                                          
1
 La taxa de creixement anual compost (TCAC o CAGR en anglès) és un terme específic de negocis 
i inversió per al guany anualitzat llis d’una inversió sobre un període donat de temps. La CAGR 
s’utilitza freqüentment  per a descriure el creixement sobre un període de temps d’alguns 
elements del negoci (ingressos, unitats entregades, usuaris registrats, etc.). Font: Wikipedia [3] 
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Figura 2. Previsió de la flota de jets de negocis [2] 
Aquesta previsió de mercat es detallarà en apartats posteriors, de manera que 
s’identificaran les previsions de ventes en diferents regions del món i es 
segmentarà aquesta previsió en jets de diferents mides (grans, mitjans i petits). 
 
4.2.  Perspectiva històrica 
El mercat de l’aviació corporativa ha patit evolucions cícliques des de la seva 
aparició al voltant de la dècada dels seixanta. Entre els anys 1965 i 1995 les 
entregues van augmentar de mitjana a raó d’un 2% CAGR. La major part 
d’aquest creixement es degué a l’avenç del mercat nord-americà. A finals de la 
dècada dels noranta hi va haver un impuls de ventes en d’altres regions del món, 
fet que va comportar que des d’aleshores fins a dia d’avui el creixement hagi 
estat d’un 4% CAGR, tal com s’observa a la Figura 3. 
 
 
Figura 3. Evolució històrica d’entregues [2] 
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A partir de l’any 2000 es va produir una davallada de les ventes de jets degut a 
un període de recessió econòmica que va afectar fortament als Estats Units, 
mercat principal de l’aviació corporativa. Entre els anys 2004 i 2007 es va produir 
una revifada del sector que va portar fins al pic màxim d’entregues en un sol any 
(al voltant d’unes 950). Aquest fort creixement es va deure en gran part a 
l’aparició de nous mercats en regions en les quals fins el moment la penetració 
de l’aviació de negocis era baixa (Àsia i Orient Mitjà). A més, la demanda també 
va augmentar al segon mercat més potent del sector: Europa. 
 
A finals de l’any 2008 es va iniciar la crisi econòmica i financera a escala 
mundial, fet que va precipitar el descens de la demanda i les entregues més 
brusc que es pot observar al llarg de l’evolució històrica mostrada a la Figura 3. 
Aquesta interrupció brusca va provocar aplaçaments i cancel·lacions 
d’entregues. Les estimacions diuen que durant l’any 2009 es van cancel·lar més 
de 800 peticions. Des d’aleshores, les entregues s’han mantingut 
aproximadament estables, mentre que la demanda ha anat creixent gradualment. 
L’augment de la demanda de l’any 2012 respecte l’any anterior, per exemple, va 
ser del 27%. 
 
A la Figura 4 es mostra de manera conjunta la perspectiva històrica que s’acaba 
d’explicar i la previsió de creixement fins l’any 2032, presentada a l’apartat 
anterior. 
 
Figura 4. Perspectiva històrica i previsió de creixement [2] 
 
La conclusió que es pot extreure d’aquesta primera part de l’anàlisi de mercat és 
que tot i que la demanda (i conseqüentment les entregues) de jets corporatius 
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fluctua de manera cíclica al llarg dels anys, la tendència del sector és clarament 
positiva, de manera que s’augura un creixement de ventes a llarg termini que 
estimula el disseny de nous models per fer front a l’actual competència al sector. 
 
Al següent diagrama es mostren els diferents models dels principals fabricants 





4.3.  Previsió de creixement en diferents regions 
Com s’ha comentat amb anterioritat, les previsions auguren una demanda de 
9800 jets valorada en 269 bilions de dòlars entre el 2013 i el 2022, mentre que 
entre el 2023 i el 2032 s’espera una demanda de 14200 avions, valorada en 381 
bilions de dòlars. L’any 2032, els fabricants esperen entregar un total de 1500 
unitats anualment. 
 
A mode de resum, en la previsió de 20 anys compresa entre el 2013 i el 2032 
s’anticipen un total de 24000 entregues valorades en 650 bilions de dòlars. 
Aquesta previsió de creixement es pot segmentar en funció de diferents regions 
geogràfiques. A la Figura 5 es mostra la previsió d’entregues de cada una de les 
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Figura 5. Previsió d’entregues de jets de negocis en funció de la regió [2] 
 
Es pot observar que, tal com s’ha comentat amb anterioritat, el mercat més 
potent seguirà sent el nord-americà, amb un total de 9490 entregues previstes 
durant els propers 20 anys. 
 
Per a tenir una visió completa del mercat segmentat per zones geogràfiques i 
veure la penetració del sector en cadascuna d’elles, a part de la previsió 
d’entregues cal analitzar l’evolució neta de la flota d’avions, que té en compte els 
avions ja operatius l’any 2012 i les entregues i retirades previstes fins l’any 2032. 
La previsió de la flota per a cada regió es mostra a la Figura 6. 
 
 
Figura 6. Previsió del creixement de la flota de jets de negocis en funció de la regió [2] 
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Els dos mercats que creixeran més en les dues properes dècades són el de 
l’Índia i el de la Xina, amb un augment de la flota d’un 1032% i un 810% 
respectivament. Aquest important creixement es deu a que en aquestes dues 
regions geogràfiques la penetració de l’aviació de negocis a l’any 2012 era molt 
baixa, de manera que tot i que el número d’entregues previstes no sigui molt 
important si es compara amb mercats com el nord-americà o l’europeu, la 
variació de la flota entre els anys 2012 i el 2032 es preveu que sigui molt 
considerable.  
4.4.  Previsió de creixement segons la categoria del jet 
En aquesta subsecció es presenta la previsió de creixement del mercat dels jets 
de negocis segmentat en tres categories diferenciades: petita, mitjana i gran. 
Aquesta segmentació ve determinada per una combinació de factors com les 
dimensions de cabina, el màxim abast i el preu de l’aeronau. 
 
Taula 2. Segmentació de jets en diferents categories 
Categoria Preu Abast [NM] 




Petita $9M - $20M 2000 - 3100 8.5 – 19.8 
Mitjana $20M - $42M 3100 - 5000 19.8 – 42.5 
Gran $49M - $71M +5000 42.5 - 85 
 
En els darrers temps, degut a l’empenta de nous mercats fora dels Estats Units, 
ha augmentat la demanda de jets de mides mitjana i gran. Això es deu a que en 
aquests nous mercats es tenen unes necessitats superiors pel que fa a l’abast i 
l’espai en cabina, mentre que als Estats Units històricament han tingut més èxit 
els jets de mida reduïda. Per aquesta raó, s’espera que en els propers anys la 
flota de jets de mides mitjana i gran creixi més ràpidament que la dels de mida 
petita. 
 
A la Figura 7 es mostra el posicionament dels diferents models dels principals 
fabricants en funció del segment al qual pertanyen. En les previsions de mercat 
presentades anteriorment només es tenen en compte les tres categories ja 
esmentades: petita, mitjana i gran. 
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Figura 7. Segmentació del mercat dels jets de negocis en funció de la mida [2] 
 
Els models destacats amb fons blau fan referència a avions que ja estan en fase 
de producció des de fa uns quants anys, mentre que els de fons verd es troben o 
bé en fase de desenvolupament o bé tot just s’acaba d’iniciar la seva producció 
durant el darrer any. 
 
A la següent taula es mostra un resum de les previsions d’entregues i facturació 
total (tot segmentat per categories). La previsió està realitzada pel fabricant 
Bombardier i té en compte un període que comprèn els propers 20 anys. 
 
Taula 3. Previsions d’entregues i facturació entre el 2013 i el 2032 [2] 
Categoria Entregues Facturació 
Petita 10500 $119B 
Mitjana 8000 $238B 
Gran 5500 $293B 
 
Aquestes dades es mostren de manera gràfica a la Figura 8, en la qual també es 
pot identificar la facturació anual prevista per a cada una de les tres categories 
fins el 2032. 
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Figura 8. Previsió de la facturació anual per categories fins el 2032 
 
A partir de les dades presentades, es conclou que els dos segments amb més 
potencial de creixement pel què fa a la facturació associada són els dels jets de 
categoria mitjana i gran. Entre els dos representen un total del 82% de la 
facturació del sector. 
 
Aquesta oportunitat de negoci és la que dóna sentit a l’estudi preliminar que es 
desenvoluparà en aquest treball. Es buscarà fer un estudi sobre la configuració 
preliminar d’un jet de mida mitjana amb un abast màxim comprès al rang 
superior dels valors corresponents a aquesta categoria (veure Taula 2). En 
l’argot del sector, aquest tipus d’aeronau es coneix com a “super mid-size jet”. 
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5. Estudi d’aeronaus similars 
Prenent com a referència la classificació d’aeronaus mostrada a la Figura 7, 
s’escullen els models de jet de negocis més representatius de la categoria 
mitjana a partir dels quals es pot fer un estudi comparatiu de les seves principals 
característiques. Els models escollits són els que es mostren a la taula següent. 
 
Taula 4. Aeronaus similars 
Fabricant Model 
Bombardier Challenger 605 
Cessna Citation X+ 
Embraer Legacy 650 
Gulfstream G280 
 
A continuació es presenten un conjunt de taules que permeten visualitzar i 
comparar les principals característiques dels quatre avions, tant pel què fa a les 
dimensions interiors i exteriors com als pesos més destacats, les actuacions i les 
característiques propulsives. 
 
Taula 5. Dimensions exteriors d’avions similars 
 Challenger 605 Citation X+ Legacy 650 G280 
Longitud [m] 20.90 22.43 26.33 20.37 
Envergadura [m] 19.60 21.09 21.17 19.20 





45.40 48.96 51.20 46.00 
Fletxa ala [
o
] - 37 - 31 
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Taula 6. Dimensions de cabina d’avions similars 
 Challenger 605 Citation X+ Legacy 650 G280 
Longitud [m] 8.60 7.67 12.92 7.87 
Amplada [m] 2.41 1.68 2.10 2.18 
Altura [m] 1.83 1.73 1.82 1.91 
Volum [m
3
] 32.56 - 46.70 26.50 
Capacitat [pax] 10 12 14 10 
 
 
Taula 7. Pesos característics d’avions similars 
 Challenger 605 Citation X+ Legacy 650 G280 
MRW [kg] 21909 16738 - - 
MTOW [kg] 21863 16601 24300 17962 
MLW [kg] 17237 14515 20000 14832 
MZFW [kg] 14514 11330 16400 12791 
OEW [kg] 12315 10189 - 10954 
MFW [kg] 9072 5865 9344 6622 
MPL [kg] 2200 1140 2240 1837 
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Taula 8. Actuacions principals d’avions similars 
 Challenger 605 Citation X+ Legacy 650 G280 
Màxim abast [km] 7408 6312 7223 6667 
Màxima velocitat 
[km/h] 
870 (M 0.82) 976 (M 0.93) 850 (M 0.80) 893 (M 0.84) 
Velocitat de llarg 
abast  [km/h] 
785 (M 0.74) - 830 (M 0.78) 850 (M 0.80) 
Distància TO (SL, 
ISA, MTOW) [m] 
1780 1609 1750 1448 
Distància L (SL, 
ISA, MLW) [m] 
846 1045 866 930 
Sostre de creuer 
(MTOW) [m] 
12497 15545 12497 13716 
Altitud de creuer 
inicial [m] 
11278 - - 13106 
 
 
Taula 9. Característiques de la planta propulsora d’avions similars 
 Challenger 605 Citation X+ Legacy 650 G280 
Número de 
motors 
2 2 2 2 
Posició Cua Cua Cua Cua 
Tipus Turbofan Turbofan Turbofan Turbofan 
Fabricant General Electric Rolls-Royce Rolls-Royce Honeywell 
Model CF34-3B AE 3007C2 AE 3007A2 HTF7250G 
Empenta [kN] 39.00 31.29 40.12 33.90 
Longitud [m] 2.60 2.70 2.70 - 
Diàmetre [m] 1.20 0.98 0.98 0.87 
Pes [kg] 737.00 719.00 719.00 618.70 
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6. Definició de la missió 
Per a elaborar un estudi preliminar que inclogui les característiques de disseny 
més importants de l’aeronau, cal establir prèviament quina serà la seva missió 
típica. Al no disposar d’uns requisits concrets per part de futurs clients, es 
considerarà un perfil de missió típic dels jets corporatius de mida mitjana. 
 
A la taula següent es mostren els paràmetres de disseny que defineixen la 
missió. 
 
Taula 10. Paràmetres de disseny de l’aeronau 
Paràmetre Descripció 
Càrrega de pagament 
8 passatgers de 80 kg de 
pes cada un 
30 kg de pes d’equipatge 
per passatger 
Tripulació 
2 pilots de 80 kg de pes 
cada un 
15 kg de pes d’equipatge 
per pilot 
Abast 7500 km 
Altitud de creuer 11000 m 
Velocitat de creuer 850 km/h, M 0.80 (a l’altitud de creuer) 
Ascens Ascens directe a 11000 m segons criteris de normativa 
Enlairament i aterratge Segons criteris de certificació 
Planta propulsora 2 motors turbofan 
Base de certificació FAR 25 / CS 25 
 
Per al perfil de missió es tindrà en compte el perfil típic d’un avió comercial, 
introduint-hi alguna modificació específica per a l’aviació de negocis. Aquest 
canvi consisteix en l’eliminació de la fase de vol entre l’aeroport de destí i 
l’aeroport alternatiu, ja que es considera que la desviació a un aeroport alternatiu 
és una pràctica poc habitual en aquest sector. 
 
Tenint en compte el perfil mostrat a la secció 2.6.2 de la referència [5], i 
considerant la modificació esmentada, s’obté el perfil de missió mostrat a la 
figura següent. 
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Figura 9. Perfil de missió de l’aeronau 
 
Tal i com es pot veure a la Figura 9, la missió consta de vuit fases diferenciades. 
A la següent taula s’hi identifiquen cada una de les fases. 
 
Taula 11. Llista de les diferents fases de la missió 
Fase Descripció 
1 Encesa de motors i warmup 
2 Taxi 
3 Enlairament 
4 Ascens fins a l’altitud de creuer i acceleració fins la velocitat de creuer 
5 Creuer a M 0.80 i 11000 metres d’altitud 
6 Espera de 15 minuts 
7 Descens fins l’aeroport de destí 
8 Aterratge, taxi i apagada de motors 
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7. Dimensionament preliminar 
En aquest primer gran bloc de l’estudi preliminar es farà una estimació dels 
pesos principals de l’aeronau, s’estudiarà la sensibilitat del pes d’enlairament 
respecte a variacions de diversos factors i, finalment, es trobarà el punt de 
disseny de l’avió a partir del qual serà possible estimar la superfície alar ( ) i 
l’empenta d’enlairament (   ). 
 
Prèviament, i a mode d’introducció a la part de l’estudi preliminar directament 
relacionada amb el disseny de l’aeronau, es farà una breu explicació sobre la 
configuració general de l’avió. 
 
7.1.  Configuració general 
L’objectiu de la configuració general és establir uns criteris inicials pel què 
respecta a la forma i característiques del fuselatge, l’ala, les superfícies de cua, 
la planta propulsora i el tren d’aterratge. 
 
La configuració de l’avió es basarà en la de les aeronaus similars que s’han 
presentat amb anterioritat. A més d’aquests quatre models, la pràctica totalitat 
dels avions corporatius propulsats amb motors turbofan comparteixen la mateixa 
configuració general. 
 
El fuselatge es dividirà longitudinalment en tres parts principals: cabina de pilots, 
cabina de passatgers i con de cua. La secció transversal del fuselatge serà 
circular degut a que per a operacions a partir de 3500 metres d’alçada cal 
pressuritzar la cabina. A més, la secció circular permet millorar les 
característiques aerodinàmiques del fuselatge, tot i que d’altra banda permet un 
menor aprofitament de l’espai interior de cabina. 
 
La superfície alar es fixarà a partir del valor del pes d’enlairament (   ) i de la 
càrrega alar del punt de disseny (   ). Degut a que l’avió ha d’operar en règim 
subsònic alt, l’ala tindrà un angle de fletxa positiu. A més, se li donarà un 
estretament amb l’objectiu de millorar el comportament a nivell aerodinàmic i 
estructural. L’ala serà de posició baixa, de manera que no creuarà l’interior de la 
cabina. A més, aquesta configuració permet una millora en els procediments 
d’evacuació d’emergència, ja que possibilita que la sortida d’emergència se situï 
sobre l’ala. D’altra banda, la posició longitudinal de l’ala no es decidirà de 
manera definitiva fins el moment del centratge. 
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L’avió es propulsarà per mitjà de dos motors turbofan situats a la part posterior 
del fuselatge (al con de cua). Per aquesta raó, la cua tindrà una configuració 
tipus T, de manera que l’aire que arribi a la cua horitzontal sigui el més net 
possible i el flux no es vegi pertorbat pels gasos expulsats pels motors. 
 
Finalment, el tren d’aterratge serà de tipus tricicle amb dues rodes tant en la pota 
del davant com en les dues potes del darrere. En tren serà completament 
retràctil. 
 
7.2.  Estimació de pesos 
A partir de la missió especificada anteriorment, en aquest apartat s’estimaran els 
principals pesos de l’aeronau, entre els quals es troben: 
 
- Pes d’enlairament (   ) 
- Pes en buit (  ) 
- Pes de combustible (  ) 
 
L’algoritme a partir del qual s’obtindran els valors desitjats es mostra a la Figura 
10 (algoritme extret de [5]). 
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Figura 10. Algoritme d’estimació de pesos 
 
7.2.1.  Determinació del pes de càrrega (PL) i del pes de tripulació 
(CW) 
Tant el pes de la càrrega de pagament com el de la tripulació vénen imposats 
com a paràmetres de disseny, mostrats a la Taula 10. 
 
Per a la càrrega de pagament: 
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Per al pes de la tripulació: 
 
                                             
 
7.2.2.  Estimació del pes d’enlairament (TOWguess) 
El pes d’enlairament d’un avió es pot expressar com la suma del pes en buit 
operatiu, el pes del combustible i la càrrega de pagament: 
 
              
 
Una primera estimació del pes d’enlairament de l’aeronau es fa a partir de la 
mitjana dels pesos màxims d’enlairament corresponents per a avions similars. 
 
Taula 12. Estimació del pes d’enlairament a partir d’avions similars 
 
Challenger 
605 Citation X+ Legacy 650 G280 Mitjana 
TOW [kg] 21863 16601 24300 17962 20182 
 
El valor obtingut s’utilitzarà com a valor de referència a partir del qual es podrà 
prosseguir amb l’algoritme de la Figura 10. Aquest és el valor que s’haurà 
d’ajustar per a arribar a una solució coherent de tots els pesos involucrats.  
 
7.2.3.  Determinació del pes de combustible (FW) 
El pes total de combustible es pot expressar com la suma del pes de combustible 
usat durant la missió i del pes del combustible de reserva: 
 
         
 
Com a primera aproximació, es pot considerar que el pes del combustible de 
reserva equival a un 15% del pes del combustible útil. Aquest percentatge ha 
estat extret a partir de les dades d’avions similars. 
 
Per a determinar el pes del combustible usat durant la missió (  ) es fa ús de 
l’anomenat “mètode de fraccionament de combustible” (fuel-fraction method en 
anglès). Aquest mètode consisteix en fer una estimació del combustible utilitzat 
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en cada una de les vuit fases de les quals consta la missió especificada a la 
Figura 9 a partir de dades experimentals. 
 
La fracció de combustible total de la missió s’expressa de la següent manera: 
 
    
  
   
 








   





















El combustible utilitzat durant la missió es pot expressar com: 
 
               
 
Finalment, el pes total de combustible incloent les reserves serà: 
 
                                   
 
Seguidament es determinarà la fracció de combustible de cada fase de la missió, 
entesa com el rati entre el pes final i el pes inicial de cada una d’aquestes fases. 
 
Fracció de combustible de les fases 1, 2, 3, 4, 7, 8 
Les fraccions de combustible corresponents a aquestes sis fases de la missió 
s’extreuen directament de la Taula 2.1 de la referència [5]. 
 
Taula 13. Fraccions de combustible de les fases 1, 2, 3, 4, 7, 8 
Fase 1 2 3 4 7 8 
     0.990 0.995 0.995 0.980 0.990 0.992 
 
Aquests valors són específics per als avions tipus jet de negocis i estan basats 
en l’acumulació de dades experimentals. D’aquesta manera, els únics valors de 
fracció de combustible que s’han d’estimar mitjançant un procediment de càlcul 
són els corresponents a les fases de creuer i d’espera. 
 




  es pot estimar a partir de l’equació de l’abast de Breguet 
particularitzada per a avions amb motors turbofan: 
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L’abast de la fase de creuer (   ) es calcula com la diferència entre l’abast de la 
missió especificat a la Taula 10 (7500 km) i la distància recorreguda durant la 
fase d’ascens fins l’altitud de creuer. Aquesta distància es pot estimar tenint en 
compte una velocitat i un rati d’ascens constant durant l’ascens. Com a 
paràmetres de disseny, la velocitat mitjana de l’ascens es considerarà de 500 
km/h, mentre que el rati d’ascens serà de 23 m/s. Aquests són valors típics per a 
avions similars. 
 
Tenint en compte aquestes dades, es pot calcular el temps que transcorrerà fins 
a assolir l’altitud de creuer: 
 
     
   
  
 
     
  
               
 
Amb el temps d’ascens, i tenint en compte la velocitat mitjana durant aquesta 
fase, es troba la distància recorreguda: 
 
                      
 
  
       
 
D’aquesta manera s’obté la distància que recorrerà l’avió durant la fase de 
creuer: 
                              
 
Segons la Taula 2.2 de la referència [5], per a la fase de creuer, l’eficiència 
aerodinàmica (   ) dels jets de negocis està compresa entre 10 i 12, mentre que 
el valor del consum específic dels motors es troba entre 0.5 i 0.9 h-1. Tenint en 
compte que aquests rangs de valors es basen en dades existents l’any 1985, es 
consideraran els valors més optimistes en ambdós casos: 
 
       
 
        
   
 
Amb tots aquests valors i considerant la velocitat indicada a la Taula 10, s’obté la 
fracció de combustible de la fase de creuer: 
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A la següent figura es representa la influència que té la variació de l’abast de la 
fase de creuer en la fracció de combustible associada a aquesta fase de la 
missió. 
 
Figura 11. Fracció de combustible W5/W4 en funció de l’abast de la fase de creuer 
 
Es pot veure que a mesura que augmenta l’abast del creuer, disminueix la 
fracció de combustible associada a aquesta fase de la missió, fet que implica un 
augment del consum. 
 




  es pot estimar a partir de l’equació de l’autonomia de Breguet 
particularitzada per avions amb motors turbofan: 
 
        
    
  
  









   





Com a paràmetre de disseny s’ha establert un temps d’espera de 15 minuts. 
Segons la Taula 2.2 de la referència [5], l’eficiència aerodinàmica (   ) en la 
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fase d’espera està compresa entre 12 i 14, mentre que el valor del consum 
específic dels motors es troba entre 0.4 i 0.6 h-1. Per la mateixa raó que s’ha 
exposat en la fase de creuer, es consideraran els valors més optimistes: 
 
       
 
        
   
 




   
    
 




   
    




   
     
             
  
        
 
A la següent figura es representa la influència que té la variació del temps 
d’espera en la fracció de combustible associada a aquesta fase de la missió. 
 
Figura 12. Fracció de combustible W6/W5 en funció del temps d’espera 
 
Es pot veure que quan el temps d’espera és nul, la fracció de combustible 
associada a l’espera és 1, fet que indica que, tal i com és d’esperar, no es 
consumeix combustible durant aquesta fase (simplement perquè no existeix). A 
mesura que augmenta el temps d’espera disminueix la fracció de combustible, 
de manera que augmenta el consum. 
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Càlcul del pes de combustible (FW) 
Un cop trobats tots els valors de les fraccions de combustible corresponents a 
les diferents etapes o fases de la missió, es pot fer el càlcul de la fracció de 
combustible total (   ) i, a partir d’aquí, es pot trobar el valor del pes del 
combustible utilitzat, el de reserva i el total. 
 
    
  
























                                                          
 
El pes del combustible útil serà: 
 
                                             
 
El pes de les reserves serà: 
 
                             
 
Finalment, el pes total del combustible serà la suma del combustible útil i el de 
reserva: 
                           
 
Els pesos de combustible depenen directament del pes d’enlairament, de 
manera que el seu valor es veurà modificat en el cas que calgui ajustar el     
per a que l’algoritme de la Figura 10 convergeixi. 
 
7.2.4. Càlcul del valor temptatiu del pes en buit (EWtent) 
El valor temptatiu del pes en buit s’obté a partir de la següent expressió: 
 
                                                     
 
7.2.5. Determinació del valor del pes en buit (EW) 
Existeix una relació lineal entre el logaritme del pes en buit (  ) i el del pes 
d’enlairament (   ). D’aquesta manera, un cop s’estableix el valor de    , 
s’obté directament el de l’  . Segons s’explica a la referència [5], la relació 
entre ambdós pesos es pot modelitzar a partir de la següent equació: 
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Les constants A i B defineixen l’aspecte de la línia de regressió que forma 
aquesta equació. Per a un avió de negocis, els valors a utilitzar són els següents: 
 
         
 
         
 
A partir del valor del pes d’enlairament estimat (20182 kg) i fent ús de l’equació 
anterior (expressant els pesos en lliures) es troba: 
 
                                                                          
 
Tal i com es pot veure, amb el valor del pes d’enlairament que s’ha considerat 
per a la primera iteració, el pes en buit temptatiu no coincideix amb el trobat a 
partir de la relació amb el pes d’enlairament (11002 kg i 11127 kg 
respectivament). Caldrà un procés iteratiu per a ajustar     fins que l’algoritme 
convergeixi. 
 
7.2.6. Resum dels pesos de l’avió 
A la taula següent es mostren els pesos principals de l’avió un cop s’ha ajustat el 
valor de     fins que els pesos en buit    i        coincideixen. 
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Taula 14. Pesos principals de l’avió 
Pes Valor 
Pes d’enlairament (TOW) 22930 kg 
Combustible útil (TF) 8012 kg 
Combustible de reserva (RF) 1202 kg 
Combustible total (FW) 9214 kg 
Càrrega de pagament (PL) 880 kg 
Tripulació (CW) 190 kg 
Pes en buit d’operació (OEW) 12836 kg 
Pes en buit (EW) 12646 kg 
 
A l’annex 1.1 del projecte s’hi adjunta el codi Matlab que s’ha preparat per al 
càlcul dels pesos de l’avió. 
 
7.3. Estudis de sensibilitat i factors de creixement 
Tal i com s’ha  plantejat l’algoritme per a fer un primer càlcul dels principals 
pesos de l’avió, resulta evident que els resultats es veuen directament afectats 
pels valors seleccionats per als diferents paràmetres de les equacions de 
Breguet (tant d’abast com d’autonomia). 
 
Amb l’objectiu de conèixer quins són els paràmetres que afecten més al disseny, 
en aquest apartat es mostren els estudis de sensibilitat, que determinen com es 
veu afectat el pes d’enlairament (   ) davant la modificació dels següents 
paràmetres: 
 
- Càrrega de pagament (  ) 
- Pes en buit (  ) 
- Abast ( ) 
- Autonomia ( ) 
- Eficiència aerodinàmica (    ) 
- Consum específic de combustible (  ) 
 
Memòria del Projecte 
Àlex Ramonjoan Escobar 
35 
 
El procediment per a determinar els factors de creixement es mostra a l’annex 2 
del projecte. Seguidament es mostra una taula en la que es resumeixen els 
resultats que s’han obtingut. 
 
Taula 15. Resum dels estudis de sensibilitat 
Factor de creixement del TOW Valor 
Respecte el PL       
     
    
 
Respecte l’EW      
     
    
 




Respecte l’autonomia de creuer        
  
   
 
Respecte el SFC en fase de creuer          
  
   
 
Respecte el SFC en fase d’espera        
  
   
 
Respecte l’eficiència en fase de creuer             
Respecte l’eficiència en fase d’espera           
 
Els raonaments sobre els diferents resultats obtinguts als estudis de sensibilitat 
es presenten a l’annex 2. 
 
7.4. Estimació de la superfície alar (S), l’empenta 
d’enlairament (TTO) i el coeficient de sustentació màxim 
(CLmax) 
A la primera part del dimensionament preliminar s’ha fet una estimació dels 
principals pesos de l’aeronau a partir dels requisits derivats de la missió de 
disseny. En aquest apartat s’estimaran nous paràmetres de disseny amb una 
influència directa en les principals actuacions de l’avió: 
 
- Velocitat de pèrdua 
- Distància d’enlairament 
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- Distància d’aterratge 
- Velocitat de creuer 
- Rati d’ascens (amb tots els motors operatius, AEO, i amb un motor 
inoperatiu , OEI) 
- Velocitat de creuer 
 
El procediment de càlcul consisteix en trobar uns rangs vàlids dels valors de la 
càrrega alar (   ), el rati empenta - pes (   ) i el coeficient de sustentació 
màxim (     ) en els quals es compleixin uns determinats requisits de disseny 
pel què fa a les actuacions. Aquests valors es presenten en un diagrama a partir 
del qual es troba el punt de disseny, que combina el valor màxim de la càrrega 
alar i el mínim del rati empenta – pes que permeten complir tots els requisits 
establerts. Degut a que ja s’ha estimat el pes d’enlairament (   ), amb aquests 
dos valors es podrà trobar tant la superfície alar ( ) com l’empenta d’enlairament 
(   ). 
 
En les properes subseccions es presenten els diferents criteris de 
dimensionament atenent a les actuacions llistades anteriorment. 
 
7.4.1. Dimensionament respecte la velocitat de pèrdua 
A la informació sobre avions similars mostrada en apartats anteriors no s’hi 
mostren dades referents a la velocitat de pèrdua degut a que aquestes no són 
proporcionades pels fabricants de les aeronaus. A més, a la normativa FAR 25 
no s’hi especifica cap valor mínim per a la velocitat de pèrdua. Com a criteri de 
disseny, s’establirà que la velocitat de pèrdua en configuració neta no pot ser 
superior a            . Aquest valor s’ha estimat a partir de les dades del 
Gulfstream G280 i la fórmula bàsica per al càlcul de la velocitat de pèrdua: 
 
    
 
      
 
        
  
          
    
 
           
                   
 
S’ha considerat un pes igual al     , un       extret de la taula 3.1 de la 
referència [5] i una altitud de creuer d’11000 metres. La superfície alar s’ha 
obtingut de la Taula 5. 
 
El valor de la densitat serà el corresponent a l’altitud de creuer (11000 m) en 
atmosfera ISA. 
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Taula 16. Atmosfera Estàndard Internacional (ISA), [6] 
 
 
                                       
  
 
L’equació a partir de la qual es determina la càrrega alar considerant els requisits 













Per a trobar la càrrega alar a la velocitat de pèrdua que s’ha considerat cal 
establir prèviament un valor de       . A partir de la Taula 3.1 de la referència 
[5], s’estableix          , que correspon a un valor mig del rang de valors 
típics dels coeficients de sustentació en configuració neta per a avions 
corporatius. 
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Figura 13. Diagrama del dimensionament respecte la velocitat de pèrdua 
 
El requisit establert per a la velocitat de pèrdua es complirà en cas que la 
càrrega alar que vindrà definida per la selecció del punt de disseny sigui menor o 
igual a 3834 kg/(ms2). 
 
7.4.2. Dimensionament respecte la distància d’enlairament 
Per a establir un requisit de disseny respecte la distància d’enlairament es fa ús 
de les dades d’avions similars presentades en una secció anterior i resumides a 
la següent taula. 
 
Taula 17. Distàncies d’enlairament d’avions similars 
 
Challenger 
605 Citation X+ Legacy 650 G280 
Distància TO (SL, 
ISA, MTOW) [m] 
1780 1609 1750 1448 
 
A partir d’aquestes dades i considerant que es desitja la menor distància 
d’enlairament possible, s’estableix com a criteri de disseny             a 
nivell del mar i    . 
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L’equació que permet determinar la càrrega alar    en funció del rati     és la 
següent: 
 
            
       
                 
  
 
El paràmetre 37.5 correspon a la pendent extreta d’una recta de proporcionalitat 
traçada a partir de dades experimentals i mostrada a la figura 3.7 de la referència 
[5]. Aquest paràmetre s’ha extret considerant el sistema d’unitats anglosaxó, de 
manera que en aquesta subsecció es farà ús d’aquest sistema d’unitats i al final 
es farà la conversió a SI. 
 
Per a poder representar gràficament la relació entre     i     cal establir 
prèviament un valor de         . De la mateixa manera que en la subsecció 
anterior, partir de la Taula 3.1 de la referència [5], s’estableix            , que 
correspon al valor més optimista del rang de valors típics dels coeficients de 
sustentació en configuració d’enlairament per a avions de negocis. Al considerar 
l’enlairament a nivell del mar, la relació de densitats   és igual a 1. 
 
Substituint tots els valors a l’anterior expressió i aïllant         s’obté: 
 
                       
 
On les unitats de         són      
  i         és adimensional. Aplicant els 
factors de conversió corresponents, obtenim la mateixa expressió en unitats SI 
(    ): 
 
                       
     
 
                  
 
El diagrama que relaciona la càrrega alar i el rati empenta – pes pel què fa al 
dimensionament respecte la distància d’enlairament es mostra a la següent 
figura. 
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Figura 14. Diagrama del dimensionament respecte la distància d’enlairament 
 
En aquest cas la càrrega alar depèn del rati empenta - pes. Per un valor donat 
del pes , un valor alt de     implica que la tracció   és elevada. Aquest fet es 
tradueix en una disminució de la superfície alar   necessària per complir els 
requisits d’enlairament establerts, cosa que a la vegada provoca un increment de 
   , tal com es pot observar a la Figura 14. Per a complir amb els requisits 
d’enlairament, el punt de disseny no pot quedar per sota de la recta. 
 
7.4.3. Dimensionament respecte la distància d’aterratge 
Per a establir un requisit de disseny respecte la distància d’aterratge es fa ús de 
les dades d’avions similars presentades en una secció anterior i resumides a la 
següent taula. 
 
Taula 18. Distàncies d’aterratge d’avions similars 
 
Challenger 
605 Citation X+ Legacy 650 G280 
Distància L (SL, 
ISA, MLW) [m] 
846 1045 866 930 
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A partir d’aquestes dades i considerant que es desitja la menor distància 
d’aterratge possible, s’estableix com a criteri de disseny         a nivell del 
mar i al pes d’aterratge de l’avió en la missió de disseny. A continuació se 




Figura 15. Distàncies d’aterratge definides per la normativa FAR 25 
 
Segons la FAR 25, la longitud d’aterratge     es defineix com la longitud de 
parada    dividida entre un factor de seguretat de 0.6 (increment d’un 67%). 
 
A partir de la figura 3.17 de la referència [5] s’estableix la següent relació: 
 
          
  
 
En aquesta expressió     és en    i    en   . Seguidament en podem aïllar la 
velocitat d’aproximació   : 
 
    
   
   
  
  
    
   
  
           
    
   
                       
 
Tal i com es mostra a la Figura 15, la velocitat d’aproximació es defineix com una 
velocitat incrementada en un 30% respecte la velocitat de pèrdua en configuració 
d’aterratge    . Tenint en compte aquesta relació, es pot trobar    : 
 
    
  
   
 
      
   
             
 
Finalment, fent ús de la mateixa expressió que s’ha utilitzat per al 
dimensionament respecte la velocitat de pèrdua, es troba la càrrega alar màxima 
segons els requisits de distància d’aterratge: 
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En aquest cas, el valor de la densitat serà el corresponent a nivell del mar i com 
a valor de        en considerarà el valor més optimista del rang de valors típics 
dels coeficients de sustentació en configuració d’aterratge per a avions de 







             
 
Figura 16. Diagrama del dimensionament respecte la distància d’aterratge 
 





, de manera que la distància 
d’aterratge en cap cas serà una limitació, ja que si es compleixen els requisits de 
velocitat de pèrdua sempre es compliran els de la distància d’aterratge. 
 
A la vista d’aquest resultat, es podrien relaxar els requisits dels flaps en 
configuració d’aterratge (es pot rebaixar el        a un valor inferior a 2.6), de 
manera que el sistema seria menys complex i més econòmic. 
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7.4.4. Dimensionament respecte els requisits d’ascens 
El dimensionament es farà seguint la normativa FAR 25, en la qual 
s’especifiquen dues condicions de vol diferents: enlairament i aterratge frustrat. 
Tenint en compte que l’avió a dissenyar serà un bimotor amb dos motors 
turbofans, seguidament es resumeixen tots els requisits d’ascens derivats de la 
normativa. 
 
Taula 19. Requisits d’ascens en enlairament (FAR 25.111 i FAR 25.121) 
Normativa Descripció CGR 
FAR 25.121 (OEI) 
Primer segment d’ascens 
(Avió en Configuració TO) 
CGR > 0 
FAR 25.121 (OEI) 
Segon segment d’ascens 
(Avió en Configuració TO) 
CGR > 0.024 
FAR 25.121 (OEI) 
Ascens final 
(Avió en Configuració neta) 
CGR > 0.012 
 
Taula 20. Requisits d’ascens en aterratge frustrat (FAR 25.119 i FAR 25.121) 
Normativa Descripció CGR 
FAR 25.119 (AEO) Avió en Configuració D CGR > 0.032 
FAR 25.121 (OEI) Avió en Configuració E CGR >  0.021 
 
Les configuracions de l’avió a considerar per als diferents requisits d’ascens en 
enlairament i aterratge frustrat es poden consultar a la normativa FAR 25 o a la 
secció 3.4.6 de la referència [5]. Cal destacar que no s’especifiquen requisits 
d’ascens en enlairament amb tots els motors operatius (AEO) degut a que els 
requisits amb un motor no operatiu (OEI) són tan estrictes que es considera que 
l’ascens amb tots els motors operatius no suposa un problema en avions que 
segueixen la normativa FAR 25. 
 
L’expressió a partir de la qual es troba el valor límit de     a partir dels diferents 
requisits d’ascens de l’aterratge frustrat amb tots els motors operatius (AEO) és 
la següent: 
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L’expressió a partir de la qual es troba el valor límit de     a partir dels diferents 
requisits d’ascens de l’enlairament i l’aterratge frustrat amb un motor no operatiu 
(OEI) és la següent: 
            
 
   
         
 
Tal i com es pot veure, per a dimensionar l’avió respecte els requisits d’ascens 
cal prèviament fer una estimació de la corba polar, ja que cal conèixer l’expressió 
de    en funció de    per a calcular    . 
 
Estimació de la corba polar 
És necessari trobar les corbes polars en les tres configuracions principals de 
l’avió: 
 
1. Configuració neta 
2. Configuració d’enlairament 
3. Configuració d’aterratge 
 
El procediment per a l’estimació de les diferents corbes polars es mostra a 
l’annex 3. A mode de resum, a la taula següent s’hi mostren les expressions de 
la corba polar per a diferents configuracions de vol: 
 
Taula 21. Expressions de la corba polar per a diferents configuracions de vol de l’avió 
Configuració Polar 
Neta                     
  
Enlairament amb tren d’aterratge 
desplegat 
                    
  
Enlairament amb tren d’aterratge plegat                     
  
Aterratge amb tren d’aterratge desplegat                     
  
Aterratge amb tren d’aterratge plegat                     
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A continuació es mostren les representacions de la corba polar de les diferents 
combinacions detallades a la Taula 21. 
 
Figura 17. Corbes polars de les diferents configuracions de vol (1a iteració) 
Per a estimar les diferents corbes s’ha fet ús d’un valor predeterminat de la 
superfície alar basat en avions similars. Això implica que si al final del procés de 
dimensionament s’obté una superfície alar diferent, caldrà una nova iteració per 
a determinar amb major precisió les diferents corbes polars. 
 
Primer segment d’ascens en enlairament: FAR 25.121 (OEI) 
La velocitat a considerar és        , de manera que, sabent que            , 
el coeficient de sustentació en aquesta condició de vol serà: 
 
   
       
      
 
   
    
      
 
Segons les especificacions de la normativa FAR 25.121, al primer segment, 
l’expressió de la polar és la que correspon a configuració d’enlairament amb el 
tren d’aterratge desplegat: 
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Substituint es troba el valor límit de        : 
 
               
 
   
            
 
    
          
 
Tal i com s’assenyala a la referència [5], cal tenir en compte un increment de 50o 
F de temperatura respecte l’estàndard a nivell del mar. En motors turbofan, el rati 
entre la màxima empenta a temperatura estàndard i a 50o F més és de 0.80. Així 
doncs, cal aplicar un factor de correcció: 
 
        
           
   
 
     
   
       
 
Segon segment d’ascens en enlairament: FAR 25.121 (OEI) 
La velocitat a considerar és        , de manera que, sabent que            , 
el coeficient de sustentació en aquesta condició de vol serà: 
 
   
       
      
 
   
    
      
 
Segons les especificacions de la normativa FAR 25.121, al segon segment, 
l’expressió de la polar és la que correspon a configuració d’enlairament amb el 
tren d’aterratge plegat: 
                    
  
 









                 
  
    
                     
      
 
Prosseguint de la mateixa manera que als casos anteriors: 
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Ascens final: FAR 25.121 (OEI) 
La velocitat a considerar és       , de manera que, sabent que          , el 
coeficient de sustentació en aquesta condició de vol serà: 
 
   
     
       
 
   
      
      
 
Segons les especificacions de la normativa FAR 25.121, a l’ascens final, 
l’expressió de la polar és la que correspon a configuració neta: 
 
                    
  
 









                 
  
    
                     
       
 
 
               
 
   
            
 
     
              
 
El resultat obtingut és per a empenta màxima contínua. Considerant una que 
l’empenta màxima contínua d’un motor turbofan és d’aproximadament el 94% de 
l’empenta d’enlairament, i aplicant el factor de correcció per temperatura: 
 
        
           
        
 
     
        
       
 
Ascens en aterratge frustrat: FAR 25.119 (AEO) 
La velocitat a considerar és       , de manera que, sabent que           , el 
coeficient de sustentació en aquesta condició de vol serà: 
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L’expressió de la polar és la que correspon a la configuració d’aterratge amb el 
tren d’aterratge desplegat: 
                    
  
 









                 
  
    
                     
      
 
Substituint es troba el valor límit de       : 
 
           
 
   
        
 
    
             
 
Es calcula el pes d’aterratge de disseny com el pes d’enlairament menys el del 
combustible útil de la missió: 
 
                              
 
D’aquesta manera, aplicant la correcció de pes i la de temperatura, s’obté el 
valor final de       : 
 
       
          
   
 
  
   
 
     
   
 
     
     
       
 
Ascens en aterratge frustrat: FAR 25.121 (OEI) 
La velocitat a considerar és       , de manera que, sabent que            
(flaps d’aproximació), el coeficient de sustentació en la condició de vol 
d’aproximació serà: 
   
      
      
 
   
    
      
 
Amb els flaps d’aproximació, s’assumirà un increment de resistència paràsita 
respecte la neta igual al valor mig entre el d’enlairament i el d’aterratge (     
    ). Introduint aquesta modificació, l’expressió de la polar parabòlica volant 
amb flaps d’aproximació i el tren d’aterratge desplegat serà: 
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Substituint es troba el valor límit de       : 
 
              
 
   
            
 
    
              
 
D’aquesta manera, aplicant la correcció de pes i la de temperatura, s’obté el 
valor final de       : 
 
       
          
   
 
  
   
 
     
   
 
     
     
       
 
Resum dels requisits d’ascens 
A mode de resum, a la següent imatge es representen gràficament les cinc 
limitacions pel què fa a l’ascens (en enlairament i aterratge frustrat) que s’han 
calculat als apartats anteriors. 
 
Figura 18. Limitacions de T/W segons la normativa FAR 25 (1a iteració) 















Primer segment: FAR 25.121 (OEI)
Segon segment: FAR 25.121 (OEI)
Ascens final: FAR 25.121 (OEI)
Aterratge frustrat: FAR 25.119 (AEO)
Aterratge frustrat: FAR 25.121 (OEI)
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Cada un dels requisits es complirà si el     del punt de disseny és igual o 
superior al seu valor. D’aquesta manera, segons la Figura 18, el requisit 
d’ascens més limitant és el segon segment de l’enlairament, en el qual     
      . 
 
7.4.5. Dimensionament respecte la velocitat de creuer 
Tal i com s’ha establert a la Taula 10, la velocitat de creuer que es desitja per a 
l’avió és de M=0.80 a l’altitud de creuer (11000 metres). 
 
El valor del coeficient de resistència paràsita en configuració neta és     
       , tal i com s’indica a la Taula 21. S’han de considerar també els efectes 
de compressibilitat que apareixen volant a aquesta velocitat. A partir de la figura 
3.32 de la referència [5], es poden aproximar com un augment de 0.003 del 
coeficient de resistència paràsita. 
 
En un vol rectilini a nivell i a velocitat constant, l’empenta generada pels motors 
ha de ser igual a la resistència aerodinàmica, mentre que la sustentació ha 
d’equilibrar el pes: 
    
 
 
            
 
    
 
 
            
 
Assumint polar parabòlica i dividint entre el pes: 
 
    




   
    
 




     
 
 
Reordenant els termes de l’expressió anterior s’obté la fórmula que relaciona el 
rati empenta – pes amb la càrrega alar: 
 
    
    
   
 
   
    
 
 
Substituint els valors de    ,   i   corresponents a la configuració neta i tenint en 
compte la velocitat i l’altura de creuer per al càlcul de la pressió dinàmica, s’obté: 
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A la següent imatge es mostra la representació de la funció         . 
 
Figura 19. Dimensionament respecte la velocitat de creuer 
 
Per a complir amb el requisit de la velocitat de creuer cal que el punt de disseny 
quedi per sobre la corba representada a la Figura 19. 
 
7.4.6. Selecció del punt de disseny 
Un cop s’han estudiat els diferents requisits del dimensionament de manera 
independent, el següent pas és seleccionar el punt de disseny a partir del 
diagrama on es mostren totes les limitacions de les diferents fases del vol. 
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El punt de disseny, és el punt en el qual es compleixen tots els requisits 
establerts i, a més, té el menor rati empenta – pes (   ) possible i la major 
càrrega alar (   ). D’aquesta manera, per un pes donat (en aquest cas el 
   ), com menor sigui el rati    , menor serà l’empenta requerida. D’altra 
banda com més gran sigui el rati    , menor serà la superfície alar necessària i 
millor el comportament front a ràfegues, de manera que les turbulències seran 
menys apreciables per als passatgers. 
 
A la següent figura s’hi mostra el diagrama complet, a partir del qual se 
selecciona el punt de disseny. 
 
Figura 20. Diagrama de selecció del punt de disseny (1a iteració) 
 
Tal i com es pot observar a la Figura 20, la zona permesa de disseny ve limitada 
per la velocitat de creuer, el segon segment de l’enlairament i la pèrdua. 
 
Considerant que interessa una càrrega alar el més alta possible i un rati empenta 
– pes el més baix possible, el punt de disseny seleccionat és el punt en el qual 
es creuen la línia que representa la limitació del segon segment de l’enlairament 
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Sabent que el pes d’enlairament és de 22930 kg: 
 
  
   
          
       
 
          
    
         
 
Fent ús d’aquest valor de superfície alar, es procedeix a fer una segona iteració 
del càlcul del punt de disseny, ja que en la primera iteració s’ha estimat un valor 
de superfície de 55.27 m2. El diagrama obtingut per a aquesta nova iteració és el 
següent: 
 
Figura 21. Diagrama de selecció del punt de disseny (2a iteració) 
 
Com es pot comprovar, la modificació del valor de la superfície alar a l’algoritme 
del dimensionament només afecta als requisits d’ascens. Això es deu a que 
aquest valor modifica l’allargament   i en conseqüència, també les diferents 
formes de la corba polar. El primer segment d’ascens en enlairament es 
converteix en el més crític, de manera que al diagrama de la Figura 21 només es 
mostra aquest. 
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El punt de disseny es localitza al diagrama a partir dels mateixos criteris que 
s’han considerat en la primera iteració tot i que, en aquest cas, el requisit 





      
       





     
       
        
 
Sabent que el pes d’enlairament és de 22930 kg: 
 
  
   
          
       
 
          
    
         
 
         
 
 
     
       
                           
 
7.4.7.  Resum de resultats 
A la taula següent es mostren els principals resultats que s’han obtingut al llarg 
del procés de dimensionament preliminar de l’aeronau. 
 
Taula 22. Resum dels paràmetres principals de dimensionament 
Paràmetre Valor 
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Finalment, a la Figura 22 es mostren les corbes polars per a les diferents 
configuracions de vol de l’avió, obtingudes a partir de la segona iteració de 
l’algoritme de dimensionament, amb el valor adequat de la superfície alar. 
 
Figura 22. Corbes polars de les diferents configuracions de vol (2a iteració) 
 
A l’annex 1.2 del projecte s’hi adjunta el codi Matlab que s’ha preparat per a 
l’estimació de la superfície alar, l’empenta d’enlairament i el coeficient de 
sustentació màxim. 
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8. Configuració preliminar 
El procediment que se seguirà per a determinar la configuració preliminar de 
l’aeronau rep el nom de “Seqüència I del Disseny Preliminar”. Els passos a 
seguir es descriuen a l’apartat 2.1 de la referència [7]. 
 
Els apartats següents, referents a la configuració preliminar de l’avió, parteixen 
de les premisses i criteris establerts a l’apartat de configuració general que s’ha 
presentat al principi del dimensionament preliminar. 
8.1. Disseny del fuselatge i la cabina de passatgers 
El fuselatge és la part de l’avió on s’hi allotgen els passatgers, la tripulació, 
l’equipatge i la major part dels sistemes i equipament. El tipus de càrrega de 
pagament (en aquest cas passatgers) i els seus requisits de transport (derivats 
de normativa, per comoditat, etc.) condicionen en gran mesura les dimensions de 
la cabina i, en conseqüència, les del fuselatge. 
 
A l’hora de dissenyar el fuselatge i la cabina cal tenir en compte els requisits de 
la missió pel què fa al número de passatgers i la tripulació. Tot i que per a la 
missió de disseny s’ha considerat un total de 8 passatgers, a l’hora de 
dimensionar la cabina i el fuselatge cal tenir en compte la capacitat màxima que 
es desitja per a l’aeronau. La màxima capacitat de l’avió s’estableix en 12 
passatgers, mentre que la tripulació estarà formada pel pilot i el copilot. 
 
A part d’allotjar als passatgers i la tripulació, a l’hora de dissenyar la distribució 
d’espais dins la cabina cal tenir en compte altres elements: 
 
- Al tractar-se d’un avió de negocis, la distribució dels seients no serà la 
convencional, sinó que caldrà adaptar-la als requisits de comoditat i 
pragmatisme exigits pel tipus de client. D’aquesta manera, la distribució 
de seients ha de fer possible l’existència d’espais per a reunions, treball 
individual i relaxació, alhora que es garanteixi la comoditat de tots els 
passatgers. 
 
- Posicionament de lavabos, zona d’equipatges accessible durant tot el 
trajecte, taules de treball, armaris guarda-roba, compartiments per a 
guardar i preparar menjar i begudes i armaris per a l’equipament mèdic 
d’emergència. 
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A les següents subseccions es farà un dimensionat preliminar de la cabina i el 
fuselatge tant transversal com longitudinalment. Finalment, també es presentarà 
una possible distribució dels elements principals de cabina als quals s’ha fet 
esment a la present introducció. 
 
8.1.1. Consideracions aerodinàmiques 
La contribució del fuselatge a la resistència aerodinàmica acostuma a oscil·lar 
entre el 25% i el 50%. És per aquest motiu que un disseny del fuselatge òptim 
des del punt de vista aerodinàmic contribuirà de manera decisiva a la reducció 
de la resistència i l’augment de l’eficiència aerodinàmica. 
 
El fuselatge contribueix als següents tipus de resistència: de fricció, de perfil, de 
compressibilitat i induïda. 
 
Seguidament es presenta una taula en la qual s’especifiquen les tècniques 
principals relacionades amb el disseny del fuselatge que permeten disminuir la 
contribució als diferents tipus de resistència citats anteriorment. 
 
Taula 23. Criteris de reducció de la resistència aerodinàmica en el disseny del fuselatge 
Tipus de resistència Criteris de reducció 
De fricció 
 
- Reduir la rugositat de la pell del fuselatge 
 
- Procurar que la part frontal sigui suau i arrodonida per a 
afavorir el flux laminar  
 
- Reduir la longitud del fuselatge 
 
- Reduir el perímetre de la secció 
 




- Arrodonir  la part frontal del fuselatge 
 
- Integrar els parabrises frontals a la superfície del fuselatge 
 




- Aplicació de la llei d’àrees (altes velocitats) 
 
 
El fuselatge també contribueix a la resistència induïda degut a l’efecte negatiu 
que té en la distribució de sustentació al llarg de l’envergadura de l’ala. 
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8.1.2. Dimensionament de la secció transversal 
La secció transversal del fuselatge ve definida pel compromís entre diversos 
factors, entre els quals s’hi engloben el pes, la resistència aerodinàmica, la 
facilitat de fabricació i la comoditat dels passatgers. En avions amb cabina 
pressuritzada, com el d’aquest estudi preliminar, la millor opció és la secció 
circular. 
 
El següent pas és establir les dimensions d’aquesta secció. Cal tenir en compte 
que, a diferència dels avions comercials, als avions de negocis no acostuma a 
deixar-se espai per a la càrrega sota el terra de la cabina de passatgers. A més, 
la distribució de seients no és homogènia al llarg de la longitud del fuselatge, 
sinó que ve dictada pels requisits de comoditat dels passatgers propis d’aquest 
sector. Així doncs, les dimensions de la secció transversal caldrà establir-les a 
partir de la distribució transversal limitant, que serà aquella que requereixi un 
major espai de totes les possibles distribucions. En aquest cas, com a distribució 
limitant es considerarà la que inclou un seient a cada costat i un passadís entre 
mig, tal i com es mostra a la Figura 23. 
 
 
Figura 23. Distribució transversal limitant [8] 
 
Al tractar-se d’una secció circular, per a definir el diàmetre caldrà comprovar 
quina limitació és més important: l’alçada A o l’amplada B. La primera ve definida 
per criteris de comoditat per als passatgers que estan drets. A partir dels 
exemples d’avions similars (veure Taula 6), es considera que una alçada de 
        és suficient. 
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D’altra banda, l’amplada B es pot definir a partir dels requisits derivats de la 
normativa. Les dimensions dels seients s’extreuen de la taula 3.1 de la referència 
[9]. Per qüestions de comoditat dels passatgers, es consideren les dimensions 





Figura 24. Dimensions del seient 
 
A la Figura 24,         i       . 
 
L’amplada mínima del passadís ve limitada per la normativa. Segons la figura 
3.20 de la referència [9], el mínim espai que ha d’existir entre el límit intern dels 
dos seients és de 12 polzades, que equival a 30.48 cm. Per a una major 
comoditat dels passatgers, s’escollirà una amplada de passadís de         . 
 
Cal tenir en compte també l’espai disponible entre els límits exteriors dels seients 
i les finestres. En aquest espai s’hi col·locarà una taula d’ús privat per al 
passatger que ocupi el seient. Es considera que una amplada de          és 
suficient. 
 
Finalment s’ha de comptabilitzar una distància de folgança en el dimensionat 
transversal de la cabina, que es considerarà de        . 
 
D’aquesta manera ja es pot calcular l’amplada   de la secció transversal de la 
Figura 23: 
 
                                              
       
 
Tal i com es pot comprovar, en el dimensionat de la secció transversal l’amplada 
és més restrictiva que l’alçada mínima que s’ha considerat. Així doncs, el 
diàmetre interior de cabina serà de         , mentre que l’alçada es trobarà 
a 
b 
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entre 1.80 i 1.90 metres en funció de la situació del nivell del terra respecte el 
límit inferior de la secció. 
 
Un cop s’ha dimensionat la secció transversal de l’interior de la cabina es pot 
calcular el diàmetre de la secció transversal exterior del fuselatge. Per a fer-ho, 
es considera un mètode aproximat que diu que el diàmetre exterior del fuselatge 
és un 5% més gran que l’amplada de cabina: 
 
                           
 
A mode de resum, a la Figura 25 es mostra la secció transversal del fuselatge 







Figura 25. Dimensionat de la secció transversal 
 
8.1.3. Dimensionat longitudinal 
Longitudinalment, el fuselatge es divideix en tres parts: 
 
- Cabina de pilots 
- Cabina de passatgers 
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El procediment més comú per a dimensionar longitudinalment el fuselatge és fer 
una primera estimació de la longitud de la cabina de passatgers i, a partir 
d’aquest resultat, calcular la longitud total del fuselatge sumant-hi un factor que 
depèn de la seva amplada. 
 
Degut a que la distribució dels seients al llarg de la cabina de passatgers no és 
homogènia (en files i columnes), el dimensionament preliminar es realitza a partir 
de dades d’avions similars. Més concretament, prenent com a referència la 
distribució estàndard de la cabina de l’Embraer Legacy 650, es considera una 
longitud de cabina (incloent-hi la zona d’allotjament de passatgers, el lavabo, la 
cuina i una zona d’equipatges) de       . 
 
La longitud total del fuselatge, que també inclou el morro i el con de cua, es 
calcula a partir de la següent expressió:  
 
                           
 
El valor del paràmetre     pot oscil·lar entre 2.5 i 4. Es tracta d’un factor utilitzat 
per a relacionar la longitud ocupada pel morro i el con de cua amb l’amplada del 






    
      
 
Aquest resultat està comprès dins el marge d’esvelteses típic per a avions de 
negocis (7 – 9.5), indicat a la taula 4.1 de la referència [7]. Es tracta d’un bon 
valor de cara a un compromís entre resistència de fricció i de perfil. 
 
La longitud del morro i la cabina de pilots es considerarà aproximadament 
          per similitud amb aeronaus similars. D’aquesta manera, finalment 
es pot estimar la longitud del con de cua extraient les longituds de la cabina de 
pilots i la de passatgers a la longitud total del fuselatge: 
 
                               
 
El valor obtingut és raonable, ja que s’obtenen valors de longitud similars pel 
morro i pel con de cua. A la següent imatge, on s’hi mostra la vista lateral del 
fuselatge, s’hi indiquen les mides de cada una de les tres parts principals. 
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Figura 26. Vista lateral del fuselatge 
 
8.1.4. Disseny interior de la cabina de passatgers 
Un cop establerta la longitud de la cabina de passatgers en 13 metres, en 
aquesta subsecció es presenten un conjunt de propostes de distribució de tots 







Figura 27. Vista en planta de l’interior buit de la cabina 
 
Tal i com s’observa a la Figura 27, la cabina de passatgers es divideix en quatre 
zones principals: 
 
- Zona A: Dóna accés a l’avió. S’hi col·locaran els estris i mobiliari 
relacionats amb el menjar i la beguda i un armari guarda-roba. Comunica 
amb la cabina de pilots i amb la Zona B. 
 
- Zona B: Acomodació dels passatgers. 
Zona  A 
Zona  B 
Zona  C 
Zona  D 
2.00 m 7.40 m 1.80 m 1.80 m 




CON DE CUA 
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- Zona C: Lavabo, armari guarda-roba i dispensari de material 
d’emergències mèdiques. 
 
- Zona D: Allotjament d’equipatges. 
 
Seguidament es mostren tres possibles distribucions de la cabina de passatgers. 
La distribució de les zones A, C i D es manté constant, modificant només la zona 










Figura 29. Proposta 2 de distribució de cabina: semiprivada 
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Figura 30. Proposta 3 de distribució de cabina: privada 
 
A les figures anteriors es poden observar lleugeres modificacions tant en la 
configuració com en el nivell de privacitat de cada un dels espais de la zona B de 
la cabina de passatgers. Tot i així, s’ha procurat no modificar en excés la 
distribució global, de manera que l’elecció de l’interior de la cabina per part del 
client no afecti excessivament al centratge de l’aeronau. 
 
8.1.5. Finestres i sortides d’emergència 
Número i distribució de finestres 
Pel què respecta a les finestres de la cabina de passatgers, la normativa no 
n’especifica ni el número ni la mida. Per estalviar pes i reduir al màxim les 
possibles fonts de fallada degut a la pressurització de la cabina, només 
s’instal·laran finestres a la Zona B (veure Figura 27). 
 
La forma de les finestres serà circular per a minimitzar les concentracions de 
tensió, mentre que el seu diàmetre serà de 40 cm (criteri propi de disseny basat 
en dimensions de finestres d’aeronaus similars). La part superior de les finestres 
ha d’estar situada a l’alçada dels ulls del 90% dels passatgers, segons la 
referència [9]. 
 
Per a establir el número de finestres, es tindrà en compte l’àrea total del conjunt 
de finestres d’un avió similar, l’Embraer Legacy 650. Aquesta aeronau disposa 
de 22 finestres que sumen una àrea total de           
 . El número de 
finestres de l’avió en estudi serà: 
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El resultat s’ha arrodonit al número parell inferior més proper perquè hi hagi el 
mateix nombre de finestres als dos costats del fuselatge sense excedir la 
superfície total de finestres del Legacy 650. D’aquesta manera el valor real de 
l’àrea total del conjunt de finestres serà de           
 , lleugerament inferior 
al del Legacy 650. 
 
Finalment, considerant que la longitud de la Zona B de la cabina de passatgers 
és de 7.40 metres (veure Figura 27), es calcula el pas entre finestres: 
 
    
          
 
           
 
    
  
       
 
A la següent imatge s’hi mostra la distribució de les finestres al llarg de la Zona B 
de la cabina de passatgers. Les dimensions s’assenyalen en mil·límetres. 
 
 
Figura 31. Distribució de les finestres de la cabina de passatgers 
 
Número i tipus de sortides d’emergència 
La normativa respecte al número i tipus de sortides d’emergència que s’han 
d’instal·lar a l’avió és la FAR 25.807. 
 
Segons la normativa, en aeronaus amb una configuració de 10 a 19 seients per 
a passatgers, hi ha d’haver com a mínim una sortida d’emergència de Tipus III o 
més gran a cada banda del fuselatge. També s’especifica que les dues sortides 
no s’han de situar per força diametralment oposades l’una de l’altra. La definició 
d’una sortida d’emergència de Tipus III és la següent: 
 
“Obertura rectangular de no menys de 20 polzades (508 mm) d’amplada B per 
36 polzades (914.4 mm) d’alçada H, amb un radi dels vèrtexs R no major a 7 
polzades (177.8 mm) i amb una alçada respecte el terra de la cabina interior (h1) 
de no més de 20 polzades (508 mm). Si la sortida se situa sobre l’ala, la 
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distància vertical entre la part inferior de la sortida i l’extradós de l’ala (h2) no pot 





Figura 32. Definició de les mides de les sortides d’emergència [9] 
 
Una de les dues sortides d’emergència correspon a la porta d’accés a l’aeronau. 
D’aquesta manera només cal afegir una altra sortida a la banda contrària on se 
situa la porta d’accés. 
 
Seguidament es mostra un esquema on s’hi indiquen les dimensions de la 
sortida d’emergència que no correspon a la porta d’accés (en mil·límetres). 
 
 
Figura 33. Dimensionament de les sortides d’emergència Tipus III 
 
Les sortida d’emergència es situarà sobre l’ala, de manera que la seva posició al 
llarg del fuselatge es definirà un cop s’hagi posicionat l’ala.  
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8.1.6. Vistes del fuselatge 
        
  












Figura 36. Vista en planta del fuselatge amb cabina privada 
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8.2.  Selecció i integració de la planta propulsora 
L’empenta total que han de proporcionar els motors durant la fase d’enlairament s’ha 
calculat a partir del punt de disseny a la secció del dimensionament preliminar: 
           . Aquesta empenta correspon a la necessària durant la fase més crítica 
de l’enlairament: el primer segment. 
 
D’aquesta manera, considerant que l’avió es propulsarà mitjançant dos motors 
turbofan, l’empenta mínima que ha de ser capaç de proporcionar cada un per separat 
és de        . Com a possibles alternatives es seleccionaran els models dels 
principals fabricants de motors turbofan per a aviació de negocis: Rolls-Royce, General 
Electric i Honeywell. 
 
Taula 24. Motors del fabricant Rolls-Royce 
Empenta [kN] Família de motors Avions actuals 
28.89 – 42.00 AE3007 
Cessna Citation X/X+ 
Embraer ERJ 145/140/135, Legacy 600/650 
61.61 – 68.50 Tay 
Gulfstream G350/G450 
Fokker 70/100 
65.61 – 68.95 BR710 
Bombardier Global 5000/6000 
Gulfstream G500/550 
66.72 – 75.62 BR725 Gulfstream G650 
 
 
Taula 25. Motors del fabricant General Electric 
Empenta [kN] Família de motors Avions actuals 
41.00 CF34-3 
Bombardier Challenger 601/604/605/850, 
CRJ100/200/440 
61.30 – 64.50  CF34-8 
Bombardier CRJ700/900/1000 
Embraer E-170/E-175 
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Taula 26. Motors del fabricant Honeywell 
Empenta [kN] Família de motors Avions actuals 
15.60 TFE731 
Bombardier Learjet 31/35/40/45/55/70 
Cessna Citation III/VI/VII 
Gulfstream G100/G150 
28.91 – 33.36 HTF7000 
Bombardier Challenger 300/350, Gulfstream 
G280, Embraer Legacy 450/500 
 
A partir dels requisits d’empenta dels motors, els únics candidats que es tenen en 
compte són: 
 
Taula 27. Dades dels motors candidats 
 Rolls-Royce General Electric 
Família AE 3007 CF34-3 
Empenta [kN] 28.89 – 42.00 41.00 
Preu
2
 [Milions USD$] 1.4 - 
Pes [kg] 719.00 757.50 
Diàmetre [mm] 978 1118 
Longitud [mm] 2705 2600 
Consum específic [h
-1
] 0.39 - 
 
El fabricant Honeywell no disposa de motors amb suficient empenta. 
 
Al no disposar d’una estimació fiable del preu ni del consum específic del model CF34-
3, aquests no poden ser criteris a tenir en compte a l’hora d’escollir quin és el motor 
més adequat. L’elecció definitiva dependrà d’una banda del pes i de l’empenta i de 
l’altra de les dimensions (diàmetre del fan i longitud del motor). En un cas real, el preu 
seria un factor decisiu en l’elecció dels motors. Els fabricants però, només detallen els 
preus dels productes als seus potencials clients. D’altra banda, l’empenta no es 
considera com un criteri decisiu a l’hora d’elegir entre els dos models, ja que ambdós 
compleixen amb els requisits d’empenta mínima establerts. 
                                                          
2 Cal destacar que els preus no són exactes, sinó que es tracta d’estimacions trobades que es poden 
veure modificades segons les condicions de compra que es pactin amb el fabricant. 
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8.2.1. Selecció dels motors: Mètode del Valor Tècnic Ponderat 
El mètode que s’utilitzarà per a seleccionar el motor més adient entre els que es 
mostren a la Taula 27 s’anomena “Valor Tècnic Ponderat” (VTP). Es tracta d’un 
mètode comunament empleat a la indústria degut a la seva senzillesa i robustesa. 
 
Els passos a seguir per a determinar la millor alternativa són els següents: 
 
1. Definir els criteris a considerar ( ). 
 
2. Ponderar cada criteri assignant-li un pes (  ). El pes més elevat serà de 5. 
 
3. Qualificar les alternatives (  ) donant una puntuació de 5 a la millor en cada 
criteri i calculant el valor proporcional de la resta. Es procedeix d’aquesta 
manera per tenir en compte que en algun dels criteris, com per exemple 
l’empenta, interessa un valor com més elevat millor. En d’altres (pes i diàmetre 
del fan) interessa el menor valor possible. 
 
4. Calcular la ponderació relativa (     ). 
 
5. Sumar el conjunt de qualificacions ponderades de cada alternativa i dividir la 
suma entre el sumatori de pesos multiplicat per la màxima qualificació. 
D’aquesta manera es determina el VTP. 
 
    
      
 
   
        
 
   
 
 
6. L’alternativa més adequada és la que obté el major VTP. 
 
A continuació es mostra la taula amb els valors obtinguts a partir del procediment que 
s’acaba de descriure. 
 
Taula 28. Selecció dels motors pel mètode del Valor Tècnic Ponderat 
CRITERI PES AE 3007 CF34-3 
               
Empenta 1 4.3 4.3 5 5 
Pes 5 5 25 4.75 23.75 
Diàmetre 3 5 15 4.37 13.11 
Longitud 2 4.81 9.62 5 10 
SUMA 11 53.92 51.86 
VTP  0.980 0.943 
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El motor que obté el major VTP és el model AE 3007 de Rolls – Royce. El factor més 
decisiu és el seu menor pes en comparació amb l’alternativa de General Electric, ja 
que a aquest criteri se li ha assignat la importància més elevada. 
 
Com s’observa a la Taula 28, a l’empenta se li ha assignat un pes molt baix (   ). 
Això és degut a que, tot i ser un factor a tenir en compte, no és ni molt menys decisiu, 
ja que les dues alternatives que es contemplen ja compleixen amb els requisits 
d’empenta mínima. 
 
Un cop escollida la família de motors que més s’adequa als requisits, cal seleccionar-
ne el model concret:  
 
 
Figura 37. Models de la família de motors AE 3007 [10] 
 
Els dos únics models que s’ajusten als requisits d’empenta són l’AE 3007A1E i l’AE 
3007A2 ja que durant l’enlairament proporcionen 39.67 kN i 41.99 kN respectivament. 
Per al cas en estudi, el primer dels dos models ja és suficient degut a que l’empenta 
màxima necessària per a l’enlairament és de 37.6 kN. 
 
8.2.2. Característiques i especificacions del motor escollit 
L’AE 3007 és un motor turbofan que es va desenvolupar específicament per al mercat 
dels avions de negocis de mida mitjana/gran. 
 
Com s’ha comentat anteriorment, és el motor que incorporen aeronaus com la Cessna 
Citation X+ i els models d’Embraer ERJ 145/140/135 i Legacy 600/650. A més, 
juntament amb la força aèria dels Estats Units, s’ha desenvolupat recentment una 
versió millorada (AE 3007H) per al vehicle no tripulat de vigilància “Northrop Grumman 
Ryan Aeronautical Centre Global Hawk”. 
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Figura 38. Esquema intern del motor AE 3007 de Rolls-Royce 
 
Entre les característiques principals del motor, destaquen: 
 
- Fan de 24 pales d’una única etapa 
 
- Compressor axial d’alta pressió de 14 etapes amb àleps de guia a l’entrada 
(IGVs) 
 
- Cambra de combustió anular amb 16 entrades de combustible i 2 ignitors d’alta 
tensió 
 
- Turbina d’alta pressió de 2 etapes que condueix el compressor d’alta pressió 
 
- Turbina de baixa pressió de 3 etapes que condueix el fan 
 
El rati total de pressió es troba entre 18:1 i 20:1, mentre que el flux de massa d’aire 
oscil·la entre 109 kg/s i 127 kg/s. La relació de derivació és de 4.7. 
 
8.2.3. Integració dels motors a l’aeronau 
Un cop escollit el model dels motors, cal decidir la seva posició a l’hora d’integrar-los a 
l’avió. Els principals factors que afecten a la decisió del posicionament dels motors 
són: 
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- Efecte d’una hipotètica fallada de motor a l’estabilitat de l’aeronau 
 
- Afectació a la resistència aerodinàmica 
 
- Afectació al balanç de pesos i al centratge 
 
- Requisits d’entrada d’aire i el seu efecte sobre l’empenta i l’eficiència 
 
- Accessibilitat i manteniment 
 
La pràctica totalitat d’avions de negocis de mida mitjana tenen una configuració de 
motors de tipus empenyedor. Això implica que la planta propulsora està situada 
darrere del centre de gravetat de l’aeronau.  
 
Tots els avions de les sèries Legacy i Phenom del fabricant Embraer, els de les sèries 
Learjet, Challenger i Global del fabricant Bombardier, els de la sèrie Citation de 
Cessna i els Gulfstream tenen els motors posicionats en ambdós costats de la part 
posterior del fuselatge (con de cua). 
 
Per a que l’aire d’entrada als motors sigui “net” (no pertorbat per l’estructura de 
l’aeronau), la solució comuna en tots els fabricants d’avions de negocis és utilitzar una 
configuració d’ala baixa i situar els motors al fuselatge en una posició més elevada. 
Aquest fet també implica que en tots els casos es faci ús de cues de tipus T per a que 
l’aire que incideix al pla horitzontal estigui el menys pertorbat possible pels gasos 
emesos pels motors. 
 
Per a l’avió en estudi s’adoptarà aquesta mateixa solució d’equilibri entre tots els 
components implicats (motors, ala i cua). Pel què respecta a la posició dels motors, el 
fet de situar-los a la part posterior del fuselatge ofereix els següents beneficis: 
 
- Millora de les actuacions aerodinàmiques de l’ala i les seves superfícies de 
control 
 
- Efecte estabilitzant en l’estabilitat estàtica longitudinal i direccional 
 
- Disminució del soroll percebut a la cabina de passatgers 
 
D’altra banda, l’accessibilitat per al manteniment es veurà reduïda en cert grau si es 
compara aquesta solució amb la típica configuració dels motors situats a l’ala. 
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Finalment es presenten les tres vistes que mostren la integració dels motors al 








Figura 39. Integració dels motors al fuselatge de l’aeronau 
 
8.3. Disseny aerodinàmic de l’ala 
En aquesta secció s’estimaran els valors dels principals paràmetres que defineixen la 
geometria de l’ala: 
 
- Superfície alar ( ) 
- Envergadura ( ) 
- Allargament ( ) 
- Angle de fletxa ( ) 
- Espessor relatiu (   ) 
- Geometria del perfil 
- Estretament ( ) 
- Angle d’incidència (  ) 
- Angle de torsió (  ) 
- Angle de díedre ( ) 
- Disseny dels dispositius hipersustentadors 
- Mida i disposició de les superfícies de control lateral (alerons) 
 
Segons s’ha establert prèviament a partir de la configuració d’equilibri que minimitza 
les pertorbacions entre l’ala, els motors i les superfícies de cua, s’opta per una 
configuració d’ala baixa en voladís. Al mercat actual, la totalitat dels jets de negocis de 
mida petita i mitjana i gran part dels de mida gran són d’ala baixa. 
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8.3.1. Superfície alar, envergadura i allargament 
Per al disseny preliminar de l’ala es parteix del punt de disseny que s’ha trobat a partir 
de la Figura 21 de la secció del dimensionament preliminar. La càrrega alar d’aquest 
punt permet trobar la superfície alar requerida a l’enlairament: 
 
          
 
A més, cal tenir en compte que durant el dimensionament preliminar i a partir de les 
dades trobades d’avions similars, l’envergadura s’ha establert en      . D’aquesta 






   
     
      
 
El valor és lleugerament inferior al de les tres aeronaus similars que s’han estudiat 
prèviament, fet que provoca una certa penalització en resistència. Segons les dades 
d’altres models de jets de negocis recollides a la Taula 6.5 de la referència [7], 
l’allargament de l’ala d’aquest tipus d’avions s’acostuma a trobar entre un mínim de 5 i 
un màxim de 8.9, de manera que el resultat obtingut es considera vàlid.  
 
8.3.2. Angle de fletxa i espessor relatiu 
En règim subsònic alt, tant l’angle de fletxa com l’espessor relatiu són factors 
determinants del disseny de l’ala degut a la seva important influència en el Mach crític. 
Aquest efecte es pot veure a les figures 6.1a i 6.1b de la referència [7]. 
 
El Mach crític és el número de Mach de vol en el qual apareix un punt amb M=1 a 
l’extradós de l’ala. Si es vola a un Mach superior al crític, apareix una zona de flux 
supersònic a l’extradós i la seva corresponent ona de xoc, fet que comporta un 
important augment de la resistència. Així doncs, el què interessa és que el valor del 
Mach crític sigui el més gran possible per a retardar l’aparició d’aquest increment de 
resistència no desitjat. Des del punt de vista de disseny, aquest fet es tradueix en fer 
ús d’angles de fletxa elevats i espessors relatius el més baix possibles. 
 
Per a establir un valor del Mach crític de l’aeronau, es consideraran les dades 
obtingudes a partir d’avions similars. Prenent la màxima velocitat de l’aeronau com a 
valor del Mach crític (veure Taula 8) s’obtenen els següents valors: 
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Taula 29. Mach crític d’avions similars 
 Challenger 605 Citation X+ Legacy 650 G280 
Mach crític 0.82 0.93 0.80 0.84 
 
El Mach crític de l’aeronau en estudi serà el valor mig del dels avions similars: 
        . 
 
Per a determinar els valors òptims de la fletxa i l’espessor relatiu cal estimar 
prèviament el valor del paràmetre      a partir de la següent expressió (en unitats 
anglosaxones): 
 
     
         
  
 
                     
                       
      
 
La fletxa s’escollirà a partir de referències d’aeronaus similars. Dels quatre avions que 
s’han estudiat en apartats anteriors (veure Taula 5), només es disposa de les dades 
sobre la fletxa de l’ala de dos d’ells (              
  i         
 ).  Per a una 
primera estimació del disseny preliminar de l’ala es considerarà el valor mig:  
 
      
 
Un cop estimats els valors de    ,      i  , es pot trobar el valor de l’espessor relatiu a 
partir de la Figura 40. 
 
 
Figura 40. Relació entre Mcr, fletxa i espessor relatiu [7] 
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El valor de l’espessor relatiu obtingut és: 
 
         
 
Per a un valor donat de    , a mesura que augmenta el valor de l’angle de fletxa   
també augmenta l’espessor relatiu    . 
 
La referència en la qual es basa l’estudi preliminar està basada en perfils força antics 
(dècada dels 90). Actualment, amb l’ús de perfils supercrítics, es podria assolir a un 
valor d’espessor una mica més elevat sense penalitzar en resistència d’ona, cosa que 
seria beneficiosa des del punt de vista estructural (més inèrcia i per tant més 
resistència estructural) i de capacitat dels tancs de combustible de l’ala. 
 
8.3.3. Estretament i forma en planta 







On    és la corda del perfil a la punta de l’ala i    la corda a l’arrel. Aquest paràmetre té 
una influència important sobre el comportament davant la pèrdua (sobretot determina 
per quina zona comença la mateixa). A més, un estretament moderat pot contribuir a 
disminuir la resistència induïda de l’ala a partir de la generació d’una distribució de 
pressions molt semblant a l’el·líptica. 
 
L’estretament de l’ala de l’avió en estudi s’obté a partir de les dades d’avions similars 
presentades a la Taula 6.5 de la referència [7]. Fent una mitjana dels valors 
d’estretament de les setze aeronaus que es llisten, s’obté: 
 
       
 
Un cop escollit el valor d’estretament, seguidament cal analitzar la influència que 
aquest tindrà sobre les condicions d’entrada en pèrdua 
 
Juntament amb la fletxa i l’allargament, l’estretament defineix la forma en planta de 
l’ala. La forma en planta, a la vegada, és un factor decisiu a l’hora de definir el 
comportament de l’ala en condicions properes a la pèrdua. A priori, el més desitjable 
és que la pèrdua s’iniciï a la part central de la semiala: 
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- S’evita l’entrada en pèrdua per la punta per a que durant l’inici de la mateixa el 
pilot pugui maniobrar lateralment amb l’ajuda dels alerons.  
 
- A l’arrel és on es té l’espessor màxim de l’ala. El despreniment de la capa límit 
en aquesta zona provoca una estela gruixuda que, en conseqüència, produeix 
un augment de la resistència de perfil (contribució de pressió) no desitjable. 
 
En una ala de forma en planta el·líptica, la distribució de forces al llarg de 
l’envergadura també és el·líptica. Totes les seccions de l’ala tenen el mateix coeficient 
de sustentació local (  ) i produeixen la mateixa deflexió de la corrent aigües avall, 
originant la mateixa resistència induïda. Així doncs, en una ala el·líptica, la relació 
entre el coeficient de sustentació local (  ) i el de l’ala (  ) és igual a 1 en tota 
l’envergadura. 
 




Figura 41. Efecte de l’estretament al rati cl / cL [11] 
 
L’entrada en pèrdua s’origina a la zona on el rati       és màxim.  
 
En una ala de forma en planta el·líptica, totes les seccions entraran en pèrdua al 
mateix temps. Si la forma en planta és rectangular (   ) la pèrdua s’originarà a 
l’encastament de l’ala amb el fuselatge i progressarà cap a les puntes a majors angles 
d’atac. A mesura que disminueix el valor de l’estretament, l’origen de l’entrada en 
pèrdua es desplaça progressivament cap a la punta de l’ala. En les ales amb un 
estretament de l’ordre de 0.5 el tipus d’entrada en pèrdua és semblant al de l’ala 
el·líptica degut a la semblança de la distribució de pressions ja comentada 
anteriorment. En un cas hipotètic extrem d’ala triangular (   ), les puntes de l’ala 
estarien sempre en pèrdua. 
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El valor d’estretament obtingut a partir d’avions similars és baix (      ). Això implica 
que la pèrdua s’originarà a la punta de l’ala. Aquest fet es podria evitar mitjançant la 
torsió. També hi ha la possibilitat d’utilitzar ranures de caire d’atac a la regió on 
estiguin situats els alerons per a retardar l’entrada en pèrdua d’aquesta zona. En una 
fase més avançada del disseny caldrà escollir l’opció més econòmica i/o la més simple 
des del punt de vista tècnic. 
 
Esquema de la forma en planta 
Les dades geomètriques de l’ala a partir de les quals es pot dibuixar la forma en planta 
es resumeixen a la taula següent: 
 












Prèviament a dibuixar esquemàticament la forma en planta cal trobar els valors de la 
corda del perfil de l’arrel (  ) i la del perfil de la punta (  ). Amb aquest objectiu, es 
dibuixa la semiala de la següent manera: 
 
 
Figura 42. Ala amb fletxa nul·la en c/2 
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Aquesta representació prèvia de la forma en planta de la semiala permet calcular amb 
























Substituint els valors           i      , s’obté: 
 
          
 
          
 
Un cop trobats els valors de la corda als extrems de la semiala ja es pot dibuixar la 
forma en planta tenint en compte que la fletxa a     és de 34o. 
 
 
Figura 43. Forma en planta de la semiala 
 
A la Figura 43, la línia que uneix els punts     de les diferents seccions al llarg de 
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8.3.4. Angle de díedre 
El díedre ( ) té una influència important sobre l’estabilitat i la maniobrabilitat lateral de 
l’avió, així com sobre el moviment anomenat “balanceig holandès” (estabilitat lateral-
direccional). Aquest moviment apareix quan es combina un efecte díedre molt 
important amb una superfície insuficient del pla de cua vertical. 
 
 
             
 
Figura 44. Efecte díedre 
 
Considerant ala baixa i díedre positiu, quan la sustentació té una component fora de la 
direcció del pes apareix una força lateral   , que provoca un lliscament lateral. Aquest 
lliscament genera un major angle d’atac a la semiala de posició inferior, fet que 
comporta una major sustentació i l’aparició d’un moment estabilitzant   que fa tornar 
l’avió a la seva posició inicial (veure Figura 44). 
 
En aquest punt de l’estudi preliminar, per a establir el valor de l’angle de díedre és 
suficient amb calcular la mitjana dels valors corresponents a avions similars presentats 
a la Taula 6.5 de la referència [7]. D’aquesta manera, s’obté: 
 
       
 
És important destacar que per a trobar un valor més ajustat de l’angle de díedre és 
necessari un estudi més profund de l’estabilitat lateral de l’avió. 
 
8.3.5. Angles d’incidència i torsió 
El valor de l’angle d’incidència (  ) té una influència important sobre aspectes com: 
 
- Resistència aerodinàmica durant la fase de creuer: com major sigui l’angle 
d’incidència de l’ala en valor absolut, major serà la resistència aerodinàmica 
per una velocitat de creuer donada. 
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- Distància d’enlairament: com major sigui l’angle d’incidència, menor serà la 
distància requerida per a l’enlairament. 
 
- Posició relativa del terra de l’avió durant la fase de creuer: la incidència afecta 
directament a la inclinació del terra de la cabina, ja que si es vol compensar 
una incidència positiva reduint l’angle d’atac de l’ala, el fuselatge s’inclinarà 
lleugerament cap endavant. 
 
A més, la incidència de l’ala pot no ser constant al llarg de tota l’envergadura. Aquest 
és el cas de les ales amb torsió geomètrica (  ). Respecte a la torsió, es poden donar 
els següents casos: 
 
- Torsió negativa (wash-out en anglès): l’angle d’incidència decreix al llarg de 
l’envergadura des de l’encastament cap a la punta. Aquest tipus de torsió 
permet retardar l’aparició de la pèrdua a la punta de l’ala, ja que l’angle d’atac a 
la punta és menor que a l’encastament. 
 
- Torsió positiva (wash-in en anglès): l’angle d’incidència augmenta al llarg de 
l’envergadura des de l’encastament cap a la punta. Aquest tipus de torsió 
avança l’aparició de la pèrdua a la punta de l’ala, ja que l’angle d’atac a la 
punta és major que a l’encastament. 
 
- Torsió aerodinàmica: els perfils alars varien al llarg de l’envergadura. En funció 
de com es combinin aquests perfils i jugant amb els seus paràmetres 
geomètrics (com la curvatura), la pèrdua a la punta de l’ala es pot avançar o 
retardar. 
 
Com que un dels objectius principals és el de minimitzar la resistència aerodinàmica 
durant la fase de creuer, en aquesta primera fase de l’estudi preliminar es considerarà 
una ala sense incidència i, per tant, sense torsió geomètrica. Aquesta decisió es 
recolza en els exemples d’aeronaus similars presentats a la Taula 6.5 de la referència 
[7]: dels 16 avions que es mostren, 6 d’ells no tenen ni incidència ni torsió, mentre que 
4 tenen incidència positiva però no tenen torsió. 
 
En una fase més avançada de l’estudi, es podria plantejar la possibilitat d’aplicar una 
torsió aerodinàmica per a retardar l’aparició de la pèrdua a la punta de l’ala, tot i que 
aquesta solució comportaria un important augment dels costos de disseny i 
desenvolupament de l’aeronau. L’objectiu d’aplicar la torsió seria que l’ala no entrés en 
pèrdua per la punta, i això només es pot determinar del cert a partir d’estudis 
aerodinàmics en etapes més avançades del disseny. 
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8.3.6. Dispositius hipersustentadors 
En aquesta secció es planteja un doble objectiu: 
 
1. Verificar que la forma en planta dissenyada pot produir un valor de        
consistent amb el valor requerit de l’aeronau amb configuració neta (      
   ). 
 
2. Determinar el tipus i la mida dels dispositius hipersustentadors requerits per a 
assolir els valors estimats de         i        . 
 
Els valors màxims del coeficient de sustentació en les diferents configuracions (neta, 
enlairament i aterratge) s’han estimat a la fase del dimensionament preliminar. 
 
                                                                                     
 
Verificació del valor CLmax 
Degut a que l’angle de fletxa és inferior a 35o, cal aplicar un factor de correcció de 
l’efecte de la fletxa fent ús de l’anomenada “regla del cosinus”: 
 
               
 
             
    
 
   
        
     
 
La relació entre el coeficient de sustentació màxim de l’ala corregit i els coeficients de 
sustentació locals dels perfils de l’arrel i la punta s’expressa de la següent manera: 
 
       
  
 
                
 
Segons s’especifica l’equació 7.3 de la referència [7], per a valors d’estretament 
propers a 0.4 el paràmetre    és igual a 0.95. 
 
En una primera aproximació, vàlida en aquesta etapa de l’estudi preliminar, es 
considerarà que el coeficient de sustentació local màxim té el mateix valor a la secció 
de l’arrel que a la de la punta de l’ala (                   ). D’aquesta manera, 
l’expressió anterior es pot simplificar: 
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Finalment, es pot trobar el valor que ha de tenir el coeficient de sustentació màxim del 
perfil per a complir amb els requisits de sustentació de l’ala: 
 
      
      
    
 
   
    
     
 
A les seccions següents es considerarà que la geometria del perfil de l’ala és 
l’adequada per a proporcionar un coeficient de sustentació màxim de 1.9, de manera 
que es conclou que la forma en planta de l’ala s’adequa als requisits de sustentació 
màxima establerts. 
 
Tant el valor del coeficient de sustentació màxima del perfil (         ) com el seu 
espessor relatiu (        ) seran inputs per a la part corresponent al disseny del 
perfil. 
 
Tipus i mida dels dispositius hipersustentadors 
El procediment per a determinar les característiques bàsiques dels dispositius 
hipersustentadors es detalla a l’annex 4 del projecte. La taula següent mostra un 
resum dels paràmetres que defineixen les superfícies hipersustentadores: 
 
Taula 31. Resum dels paràmetres de les superfícies hipersustentadores 
Paràmetre Valor 
Tipus de flap Fowler 
Deflexió en enlairament (    ) 22
o
 
Deflexió en aterratge (   ) 39
o
 
Rati de corda (    ) 0.3 
Rati de superfície (     ) 0.4 
Punt inicial (  ) / Punt final (  ) 1270 / 4604 mm 
 
La superfície     i els punt inicial i final (   i   ) es defineixen a la Figura 45. 
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Figura 45. Definició de la superfície Swf i les distàncies ηo i ηi 
 
8.3.7. Dimensionament i posicionament dels alerons 
En aquest punt de l’estudi cal fer una primera estimació de la mida i el posicionament 
de les superfícies de control lateral. Cal tenir en compte la compatibilitat d’espai a l’ala 
entre els flaps i els alerons.  
 
Aquesta estimació es basarà en les dades d’avions similars presentades a la taula 
8.5b de la referència [7]. La penúltima columna d’aquesta taula mostra les dades sobre 
la longitud dels alerons en termes de percentatge de semienvergadura del punt inicial 
(  ) i del punt final (  ). Calculant el valor mig  per a ambdós punts: 
 
        
 
 
      
  
 
      
 
        
 
 
      
  
 
      
 
La longitud total estimada dels alerons és de 2.60 metres, mentre que el percentatge 
de semienvergadura que ocupen és: 
 
    
     
   
 
       
  
          
 
Cal remarcar que no hi ha conflicte entre els flaps i els alerons, ja que la posició més 
externa dels primers (4.6 metres) és menor a la més interna dels segons (6.4 metres). 
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Per a completar el dimensionament dels alerons és necessari estimar el percentatge 
de corda que ocupen respecte la corda del perfil de l’ala (    ). De la mateixa manera 
que en el cas anterior, a l’última columna de la taula 8.5b de la referència [7] s’hi 
mostren les dades sobre la corda dels alerons en termes de percentatge de la corda 
del perfil alar tant del punt inicial (      ) com del punt final (      ). Calculant el valor 
mig  per a ambdós punts: 
            
 
            
 
Les longituds     i     depenen del valors de la corda als punts         i         
respectivament. Tal i com s’ha fet per a les superfícies hipersustentadores, per a 
simplificar els càlculs es considera que l’ala no té fletxa. Repetint els càlculs detallats a 
l’apartat anterior: 
 
                     
                                 
 
                     
                                 
 
Finalment es calculen els valors de la corda dels alerons als seus dos extrems: 
 
                           
 
                           
 
Tant el posicionament com les mides dels alerons influeixen decisivament a l’estabilitat 
i a la maniobrabilitat lateral de l’avió. És per aquest motiu que els resultats obtinguts 
s’han de considerar estimacions vàlides però en cap cas definitives, ja que en un 
escenari més avançat del disseny es poden veure modificats. 
 
8.3.8. Volum de combustible a l’ala 
Segons la referència [12], la capacitat d’emmagatzematge de combustible a l’ala es 
pot estimar a partir de la següent expressió: 
 
           
             
         




Es tracta d’una expressió empírica obtinguda a partir d’estudis estadístics de dades 
recopilades d’altres avions. 
Memòria del Projecte 




El paràmetre   relaciona l’espessor relatiu del perfil de l’arrel i el de la punta. 
Considerant un perfil constant al llarg de l’envergadura,    . Substituint valor a 
l’expressió anterior: 
 
               
            
            
         
         
 
Tenint en compte que la densitat del querosè és de            
  [13] el pes del 
combustible que es pot emmagatzemar a l’ala és: 
 
                            
 
Segons la Taula 14, el combustible necessari per a la missió (  ) és de 9214 kg. Això 
implica que l’espai d’emmagatzematge de les ales no és suficient i que, per tant, 
s’haurà d’allotjar un tanc de combustible d’aproximadament 2000 kg de capacitat al 
fuselatge. 
 
8.3.9. Geometria del perfil 
El perfil alar es defineix com la secció en 2D que, al desplaçar-se a través del fluid 
(aire), crea una distribució de pressions al seu entorn tal que es genera una força de 
sustentació. 
 




Figura 46. Paràmetres d’un perfil alar 
 
Als apartats corresponents a la configuració preliminar de l’ala s’han extret els valors 
dels paràmetres del perfil que es mostren a la Taula 32: 
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Taula 32. Paràmetres de disseny del perfil 
Paràmetre Valor 
    0.12 
      1.9 
 
Aquests paràmetres seran inputs del disseny del perfil. El que es pretén és obtenir un 
perfil d’espessor relatiu 0.12 amb un coeficient de sustentació màxim de 1.9, de 
manera que es compleixin els requisits establerts a la secció del disseny de l’ala.  
 
Cal tenir en compte que el valor del       depèn del número de Reynolds. Aquest 
número consisteix en una quantitat adimensional que relaciona les forces inercials 
amb les forces viscoses: 





On   és la velocitat a la qual el perfil es desplaça a través de l’aire,   és la corda i   és 
la viscositat cinemàtica, que depèn de l’altitud de vol. Com major és el número de 
Reynolds, més importància tenen les forces inercials en comparació amb les viscoses. 
 
Tal i com es pot observar a l’anterior expressió, el Re es veurà directament afectat per 
les condicions de vol (velocitat i altitud) i les dimensions del perfil (corda). D’aquesta 
manera, tot i tenir un mateix perfil al llarg de l’envergadura de l’ala, el coeficient       
anirà variant al llarg de la mateixa. Com a regla general, com més gran és el Re major 
és el      , de manera que, per a una determinada condició de vol, el coeficient de 
sustentació màxim serà més elevat a l’arrel que a la punta degut a la diferència de la 
longitud d’ambdues cordes. 
 
El criteri de disseny           s’ha obtingut a partir de la següent expressió extreta 
de la referència [7]: 
 
       
  
 
                          
    
 
                
 
Per obtenir un únic valor del màxim coeficient de sustentació s’ha considerat         
             . D’aquesta manera s’ha aplicat la següent relació: 
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Arribats a aquest punt, el disseny del perfil s’ha de fer tenint en compte la no igualtat 
entre els valors del màxim coeficient de sustentació a l’arrel i a la punta ja que, com 
s’ha explicat anteriorment, els valors del Re amb els que treballen ambdós perfils no 
són iguals. 
 
Així doncs, l’objectiu del disseny del perfil alar és que el valor mig del coeficient de 
sustentació màxim dels perfils de l’arrel i de la punta sigui          . A la vegada, el 
coeficient de sustentació màxim està directament relacionat amb la pèrdua, de manera 
que per al càlcul dels números de Reynolds es consideraran les condicions de pèrdua: 
           i         . 
 
Teoria de perfils en flux subsònic 
El perfil es desplaça a través de l’aire en règim subsònic si es verifica que     en 
tots els punts del camp del fluid. 
 
En un flux subsònic, la velocitat de la corrent incident és inferior a la velocitat de 
propagació de les pertorbacions (velocitat del so). En el cas d’un flux al voltant d’un 
perfil alar, aquest s’adapta progressivament a la geometria del perfil degut a que el flux 
ja coneix la seva existència aigües amunt. 
 
Règim subsònic compressible 
El coeficient de pressió (  ) varia a l’augmentar el Mach: 
 
-       : el    es manté aproximadament constant (igual al del cas 
incompressible,       ). 
 
-           : a mesura que el Mach augmenta, el    també augmenta. 
Segons l’analogia de Prandtl-Glauert (vàlida per a angles d’atac petits): 
 
   
      




Aquesta aproximació tan sols és vàlida en règim subsònic, ja que a mesura que 
el Mach s’aproxima a la unitat el    tendiria a infinit. 
 
Considerant un perfil immers en una corrent subsònica uniforme a    i angle d’atac 
fix, s’observa que en algun punt de l’extradós del perfil el Mach local pot ser superior a 
   degut a l’acceleració del fluid i la disminució local de la velocitat del so al caure la 
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pressió. El valor de    per al qual s’assoleix     en algun punt de l’extradós 
s’anomena “Mach crític” (   ). El valor del    en aquest punt de     s’anomena  “   
crític” (     ). 
 
Quan s’assoleix el Mach crític apareix una regió supersònica i la corresponent ona de 
xoc a l’extradós del perfil, tal i com es mostra a la Figura 47. A més, l’important 
augment de pressió que es produeix a través de l’ona de xoc genera un gradient 





Figura 47. Evolució del flux en règim subsònic compressible en funció del Mach de vol [14] 
 
La conseqüència de volar a     és un important augment de la resistència 
aerodinàmica i una disminució del coeficient de sustentació, de manera que, des del 
punt de vista del disseny del perfil, interessa que el     sigui el més elevat possible 
per a retardar aquest augment de resistència.  
 
El     és major per a perfils prims, degut a que aquests pertorben menys la corrent 
incident i, en conseqüència, l’augment de la velocitat del fluid a l’extradós és menor 
que en perfils gruixuts. 
 
Una altra tècnica per a augmentar el Mach crític és l’ús de la fletxa. Les 
característiques aerodinàmiques de la secció d’una ala amb fletxa vénen determinades 
per la component de la velocitat incident normal al caire d’atac (     ). D’aquesta 
manera, el número de Mach efectiu és       , fet que comporta que es pugui 
augmentar la velocitat de vol fins a          sense que tenir un important augment 
de la resistència. 
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El règim transsònic comença estrictament quan       . Tot i així, és possible volar 
a números de Mach lleugerament superiors al crític sense apreciar efectes transsònics 
al perfil, ja que fins que no s’assoleix el Mach de divergència de la resistència (   ) les 
ones de xoc no són suficientment intenses. 
 
Perfils supercrítics 
Els perfils supercrítics han estat dissenyats amb l’objectiu d’augmentar el    , de 
manera que l’aparició dels efectes propis del règim transsònic, entre els quals es troba 
l’important augment de la resistència aerodinàmica, es produeixi a la major velocitat 
possible. 
 
Un perfil supercrític es caracteritza per tenir un extradós relativament pla en 
comparació amb el dels perfils clàssics. A més, s’aprima la part posterior del perfil 
donant una major curvatura  a la part final de l’intradós. Finalment, els perfils 
supercrítics acostumen a tenir valors més elevats del radi de curvatura del caire d’atac. 
 
 
Figura 48. Comparació entre un perfil clàssic (1) i un supercrític (2), [15] 
 
Amb aquestes variacions respecte els perfils clàssics s’aconsegueixen les següents 
propietats: 
 
- Menors números de Mach supersònics locals i una ona de xoc més dèbil (veure 
Figura 48). 
 
- La forma es dissenya per a obtenir el coeficient de sustentació desitjat sense 
produir depressions locals excessivament grans, que són l’origen de la 
disminució del    . 
 
Tal i com s’ha assenyalat a la secció del disseny de l’ala, el Mach crític de l’aeronau en 
estudi s’estableix en          a partir de les dades d’avions similars. Al tractar-se 
d’un valor elevat, es fa necessari l’ús d’un perfil supercrític. La pràctica totalitat dels 
avions que volen en règim subsònic alt que es dissenyen a l’actualitat fan ús de perfils 
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supercrítics, ja que permeten arribar al destí de manera més ràpida i amb una menor 
despesa de combustible. Alguns fabricants que han incorporat aquest tipus de perfil 
als seus dissenys són: Bombardier, Lear, Challenger, Gulfstream, Cessna, Falcon i 
Airbus [16]. 
 
Disseny del perfil alar 
El  disseny i l’anàlisi del perfil es faran amb el software XFLR5, una eina d’anàlisi de 
perfils, ales i aeronaus basada en: 
 
- Disseny per mètode directe i per mètode invers basat en el codi del programa 
XFoil, creat per Mark Drela i Harold Youngren (MIT). 
 
- Anàlisi numèric basat en la Teoria de la Línia Sustentadora, el mètode de 
Vortex Lattice i el mètode de Panells. 
 
Tal i com s’ha explicat a la introducció, s’estudiaran les característiques 
aerodinàmiques del perfil de l’arrel i el de la punta de l’ala. Tot i tractar-se del mateix 
perfil, els resultats en ambdós casos seran lleugerament diferents degut a la diferència 
del número de Reynolds a considerar (    a l’arrel i     a la punta): 
 
    
    
 
 
             
          
            
 
    
    
 
 
             
          
           
 
El valor   s’ha extret de la referència [13]. 
 
Els Reynolds obtinguts són elevats degut a les dimensions de la corda i l’elevada 
velocitat de pèrdua en condicions de creuer. Això implica un fort predomini de les 
forces inercials front a les d’origen viscós. 
 
Selecció del perfil de referència 
Per al disseny del perfil alar es farà ús d’un perfil supercrític de referència d’espessor 
relatiu          per a complir amb els requisits de disseny. A partir de les referències 
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Màxim espessor del 12%c al 37% de la corda. Màxima curvatura del 2.2%c al 81% de la corda 
 
 
Després d’analitzar els quatre perfils a partir de les corbes de sustentació i de 
resistència aerodinàmica que es mostren a  la referència [18], es descarta el perfil 
NASA SC(2)-0012 degut a que el coeficient de sustentació màxim no és prou elevat. 
Les corbes de sustentació dels perfils restants són molt similars (i el màxim coeficient 
de sustentació també). Així doncs, per a escollir el perfil de referència es considerarà 
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el de menor resistència aerodinàmica dels tres. A partir de les corbes      es 
conclou que el perfil de referència a partir del qual es desenvoluparà el disseny final és 
el NASA SC(2)-0412. Aquest és el de menor curvatura dels perfils candidats no 
simètrics. 
 
Les coordenades del perfil de referència s’obtenen en un fitxer *.dat a partir de la 
referència [18]. 
 
Disseny del perfil 
Les modificacions respecte el perfil de referència afecten a la curvatura. El 
procediment d’optimització consisteix en modificar lleugerament el caire de sortida del 
perfil NASA SC(2)-0412 i analitzar les corbes de sustentació del perfil resultant als 
números de Reynolds desitjats. L’objectiu és obtenir unes corbes de sustentació tals 
que: 
             
 
     
 
Per a modificar les coordenades del perfil de referència cal seleccionar l’opció 
Design/Edit Foil Coordinates. Després de vàries iteracions de disseny, s’obté un nou 
perfil, molt similar al NASA SC(2)-0412, però amb una curvatura màxima d’1.35%c al 
84% de la corda. D’aquesta manera, la màxima curvatura s’ha augmentat un 0.05%c 
respecte el perfil de referència, mentre que la seva posició s’ha endarrerit en un 1% 




Figura 49. Perfil supercrític optimitzat 
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Anàlisi del perfil 
A continuació es procedeix a mostrar els resultats obtinguts mitjançant l’anàlisi del 
perfil amb el programa XFLR5.  
 
Corba de sustentació: Cl vs. α 
La primera gràfica que es mostra és la corba que relaciona el coeficient de sustentació 





Figura 50. Corba de sustentació (Cl vs α) 
 
Comparant les dues corbes es pot comprovar que el número de Reynolds gairebé no 
afecta al coeficient de sustentació per a angle d’atac nul ni a la pendent de la corba: 
 
- El coeficient de sustentació per a angle d’atac nul és 0.247 per al perfil de 
l’arrel i 0.239 per al de la punta. 
 
- La pendent de la corba és de 0.1077 /o per al perfil de l’arrel i de  0.1057 /o per 
al de la punta. 
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L’afectació del Re a la corba de sustentació es centra en el valor del màxim coeficient 
de sustentació i en l’angle d’atac al qual es dóna aquest. Com major és el Re, major 
serà el valor de      , tal i com s’observa a la Figura 50. 
 
                                                          
     
 
                                                         
     
 
A la vista dels resultats, es conclou que el perfil de la punta entra en pèrdua abans que 
el de l’arrel. 
 
El requisit de disseny era tal que: 
 
             
 
     
 
Combinant els resultats obtinguts respecte el màxim coeficient de sustentació a l’arrel i 
a la punta, es comprova que es compleix el requisit. Tot i això, cal remarcar que 
ambdós coeficients de sustentació màxims no es donen al mateix angle d’atac, de 
manera que és important analitzar a quin angle es dóna el màxim coeficient de 
sustentació mig. A la Taula 33 es mostren els valors d’interès per al càlcul d’aquest 
paràmetre. 
 
Taula 33. Determinació del màxim coeficient de sustentació mig 
Angle d’atac ( )          
 
  
    2.025 1.871 1.948 
    2.057 1.853 1.955 
    2.065 1.783 1.924 
 
Així doncs, el màxim coeficient de sustentació mig es dóna a 21o, que és l’angle mig 
entre els angles d’atac al qual es donen els màxims coeficients de sustentació dels 
perfils de l’arrel i la punta per separat. 
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Corba d’eficiència aerodinàmica: Cl/Cd vs. α 






Figura 51. Rati Cl / Cd vs α 
 
Tal i com s’observa a la Figura 51, el número de Reynolds afecta substancialment 
l’eficiència aerodinàmica del perfil a angle d’atac nul: el rati       per a angle d’atac 
nul és de 41.2 per al perfil de l’arrel i 47.8 per al de la punta. 
 
Tot i així, la major influència del Re es plasma en el valor de la màxima eficiència 
aerodinàmica i, en menor mesura, en el valor de l’angle d’atac al qual es dóna 
aquesta: 
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Com major és el número de Reynolds, major és la màxima eficiència aerodinàmica del 
perfil. A més, aquesta es dóna a un angle d’atac lleugerament superior. 
 
Entrada en pèrdua 
El tipus d’entrada en pèrdua està directament relacionat amb la corba de sustentació. 
Tal i com s’observa a la Figura 50, l’entrada en pèrdua es produeix de manera gradual. 
Això implica la no existència de bombolles de recirculació i la propagació gradual del 
punt de despreniment de la capa límit des de la zona posterior de l’extradós del perfil 
cap a la frontal. 
 
Degut a que no s’observen diferències importants entre el tipus d’entrada en pèrdua 
del perfil de l’arrel respecte el de la punta, tan sols es presentarà una explicació 
detallada per a un dels dos casos, concretament el del perfil de la punta de l’ala. 
 
A les properes pàgines es mostra l’evolució de la capa límit i de la distribució de 
pressions sobre el perfil a mesura que augmenta l’angle d’atac. 
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Com s’observa a les darreres imatges, a mesura que augmenta l’angle d’atac el pic de 
succió de la part frontal de l’extradós es fa més important. Això és així fins a un angle 
d’atac de 20o, que és el valor a partir del qual comença a decréixer el coeficient de 
sustentació i, per tant, també el pic de succió. 
 
Pel què respecta a l’evolució de la capa límit es poden diferenciar tres etapes: 
 
1. En les simulacions per a 0o, 5o i 10o la capa límit es manté totalment adherida a 
la superfície de l’extradós del perfil. D’aquesta manera, tot el perfil contribueix a 
generar sustentació i la relació entre el    i l’angle d’atac és lineal (part de 
pendent constant de la corba de sustentació). 
 
2. En les simulacions per a 15o i 20o s’observa un progressiu despreniment de la 
capa límit, iniciat a la part posterior de la superfície de l’extradós del perfil. El 
pic de succió segueix creixent, de manera que el coeficient de sustentació 
també ho fa. El despreniment progressiu de la capa límit afecta la pendent de 
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la corba de sustentació: com major és la longitud de la part despresa de la 
capa límit, menor és la pendent de la corba    vs.  . 
 
3. En la simulació per a 25o s’observa que la capa límit s’ha desprès gairebé per 
complet de la superfície de l’extradós, de manera que es produeix una forta 
disminució del pic de succió i, en conseqüència, del coeficient de sustentació. 
El perfil ha entrat en pèrdua. 
 
8.4.  Disseny de la cua i les superfícies de control 
En aquest apartat es decidiran la mida i la posició de la cua i de les superfícies de 
control longitudinal i direccional. Tal i com s’ha establert a la secció de configuració 
general, la cua de l’avió en estudi és de tipus T. 
 
8.4.1. Mida i disposició de les superfícies de cua 
El primer pas en el disseny de la cua és decidir la seva posició, és a dir, establir el 
valor dels braços de palanca del pla horitzontal i el vertical (   i   ). Les distàncies    i 
   es defineixen des del centre de gravetat de l’avió fins el centre aerodinàmic de les 
superfícies horitzontal i vertical respectivament. Per a minimitzar el pes i la resistència, 
és desitjable que les superfícies de cua tinguin la menor grandària possible. Si es 
desitja un moment determinat, això s’aconsegueix allargant el braç de palanca el 
màxim possible. 
 
Un cop s’han establert els valors    i   , es determina la mida de les dues superfícies 
(   i   ) fent ús dels coeficients de volum: 
 
    
    
   
 
 
    




On   fa referència a la corda mitja geomètrica, definida com la superfície alar dividida 
entre l’envergadura de l’ala. 
 
La disposició i la mida de les superfícies de cua tenen una influència molt rellevant en 
l’estabilitat i la controlabilitat de l’avió. Per aquest motiu és necessari un estudi detallat 
de l’estabilitat per a decidir els valors   ,   ,    i   . Aquest estudi forma part d’etapes 
posteriors del disseny, de manera que en el present document els valors s’establiran 
de manera aproximada mitjançant altres tècniques.  
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A la referència [7] es proposa que les distàncies    i    s’estableixin a partir de les 
vistes del fuselatge que s’han obtingut en apartats anteriors. Al no disposar de la 
posició del centre de gravetat, es considera que aquesta tècnica pot induir errors molt 
importants, de manera que es descarta. El procediment que s’utilitzarà està basat en 
l’estudi d’avions similars. 
 
A la taula següent es mostren les dades de dos avions, extretes de la Taula 8.1 de la 
referència [7]. Tot i que a la font bibliogràfica es disposa de dades de més avions, tan 
sols s’han seleccionat els dos models que més s’ajusten a l’aeronau en estudi pel què 
fa a les dimensions principals (longitud i envergadura). 
 
Taula 34. Dades de la cua d’avions similars [7] 
Avió    [m]       [m]    
Dassault Falcon 50 6.61 0.68 5.70 0.064 
Canadair Challenger CL-601 9.81 0.67 7.56 0.083 
MITJANA 8.21 0.675 6.63 0.074 
 
La corda mitja geomètrica de l’avió en estudi és: 
 




     
  
       
 
Fent ús de les expressions dels coeficients de volum presentades anteriorment i 
considerant         ,         ,          i          s’obtenen les 
estimacions de les superfícies de cua: 
 
   
     
  
 
                
    
         
 
   
     
  
 
              
    
         
 
Finalment, a mode de comprovació, es presenta una taula amb la comparativa dels 
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Taula 35. Comparativa dels ratis Sh/S i Sv/S amb avions similars 
Avió           
Dassault Falcon 50 0.29 0.21 
Canadair Challenger CL-601 0.23 0.21 
Avió en estudi 0.24 0.22 
 
Tal i com s’observa a la Taula 35, els ratis de superfície obtinguts per a l’avió en estudi 
són del mateix ordre que els dels avions similars considerats. 
 
8.4.2. Geometria de les superfícies de cua 
Un cop s’ha establert la mida i la disposició de les superfícies de cua, cal definir els 
següents paràmetres geomètrics: 
 
- Allargament (   i   ) 
- Angle de fletxa (   i   ) 
- Estretament (   i   ) 
- Espessor relatiu (       i       ) 
- Angle de díedre (   i   ) 
- Angle d’incidència (   i   ) 
- Perfil 
 
Les taules 8.13 i 8.14 de la referència [7] proporcionen dades per al disseny de la 
forma en planta de les superfícies de cua horitzontal i vertical respectivament. A partir 
d’aquestes dades es determina la geometria de la cua: 
 
Taula 36. Paràmetres geomètrics de les superfícies de cua 
Paràmetre Cua horitzontal Cua vertical 
Allargament 4.6 1.2 
Angle de fletxa [
o
] 30 40 
Estretament 0.45 0.52 
Espessor relatiu 0.07 0.09 
Angle de díedre [
o
] 0 - 
Angle d’incidència [
o
] -3.5 0 
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L’espessor relatiu d’ambdues superfícies s’ha determinat a partir de la Figura 52 
considerant el requisit que estableix que el Mach crític de la cua sigui superior al de 
l’ala. Segons aquesta mateixa font bibliogràfica, un increment de 0.05 és suficient. 
D’aquesta manera, el Mach crític de les superfícies de cua és: 
 
 




Figura 52. Relació entre Mcr, fletxa i espessor relatiu [7] 
 
A partir de la Figura 52 s’obtenen els valors             i            . 
 
8.4.3. Forma en planta 
A partir de les dades de la Taula 36, en aquesta subsecció es dibuixarà la forma en 
planta de les superfícies de cua horitzontal i vertical. 
 
Superfície horitzontal de cua 
L’envergadura de la superfície horitzontal de cua es calcula a partir de la següent 
expressió: 




                                 
 
Tal i com s’ha fet anteriorment per al cas de l’ala, per a dibuixar el pla horitzontal de 
cua cal trobar prèviament els valors de la corda del perfil de l’arrel (   ) i la del perfil de 
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la punta (   ). Procedint de la mateixa manera que per al cas de l’ala i considerant 
























Substituint els valors          
  i         , s’obté: 
 
          
 
           
 
Un cop trobats els valors de la corda als extrems de la cua horitzontal ja es pot 
dibuixar la forma en planta tenint en compte que la fletxa a     és de 30o. 
 
 
Figura 53. Forma en planta de la cua horitzontal 
 
Superfície vertical de cua 
L’envergadura de la superfície vertical de cua es calcula a partir de la següent 
expressió: 
 




                                 
 
Procedint de la mateixa manera que per al cas de l’ala i la superfície horitzontal de cua 
i considerant             : 
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Substituint els valors          
  i         , s’obté: 
 
          
 
          
 
Un cop trobats els valors de la corda als extrems de la cua vertical ja es pot dibuixar la 




Figura 54. Forma en planta de la cua vertical 
 
8.4.4. Dimensionament de les superfícies de control longitudinal i 
direccional 
Tant la mida del timó de profunditat (control longitudinal) com la del timó de direcció 
(control direccional) s’estimen a partir de les dades d’avions similars presentades a la 
Taula 8.5 de la referència [7]. 
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La superfície del timó de profunditat es presenta en forma de percentatge respecte la 
superfície de la cua horitzontal (     ), mentre que la del timó de direcció es mostra 
com un percentatge de la superfície de la cua vertical (     ). Fent una mitjana dels 
valors corresponents a totes les aeronaus que apareixen a la taula esmentada 
anteriorment, s’obté: 
                         
  
 
                         
  
 
Cal recordar que la mida de les superfícies de control té una influència decisiva en la 
controlabilitat i la maniobrabilitat de l’avió, de manera que aquesta primera estimació 
es pot veure modificada en etapes posteriors del disseny segons els requisits de 
maniobra establerts. 
 
8.5. Anàlisi de pesos i centratge de l’aeronau 
L’objectiu d’aquest apartat és determinar la posició del centre de gravetat de l’avió per 
a diferents escenaris de càrrega. 
 
8.5.1. Estimació del pes dels principals components de l’avió 
El primer pas consisteix a determinar el pes de cada un dels components principals 
per separat. Per a fer-ho s’utilitzarà el mètode descrit al capítol 2 de la referència [19], 
que considera que és possible expressar el pes dels principals components de 
l’aeronau com una fracció del pes d’enlairament (   ). A la Taula A5.2 de la mateixa 
referència es presenten les fraccions de pes dels diferents components per a un 
conjunt d’aeronaus similars. 
 
En el cas que ocupa el present document, es consideraran les dades corresponents a 
l’avió Gulfstream American GII, ja que tant per pesos com per dimensions és el model 
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Taula 37. Fraccions de pes dels principals components de l’avió 
Component Fracció del TOW Pes 
Ala 0.098 2247.14 
Cua 0.030 687.90 
Fuselatge 0.092 2109.56 
Gòndoles 0.019 435.67 
Tren d’aterratge principal 0.026 596.18 
Tren davanter 0.005 114.65 
Planta propulsora 0.106 2430.58 
Equipament fix 0.173 3966.89 
Combustible - 9214.00 
Càrrega de pagament - 880.00 
Tripulació - 190.00 
TOTAL - 22873 
 
L’ala, la cua, el fuselatge, les gòndoles i el tren d’aterratge formen part del conjunt 
anomenat “estructura”, la fracció de pes del qual és de 0.270. L’equipament fix consta 
de components com: aviònica, instrumentació, superfícies de control, sistemes de 
l’aeronau, mobiliari, etc. 
 
Sumant les fraccions de pes de l’estructura, la planta propulsora i l’equipament fix, 
s’obté la fracció de pes del pes en buit de l’aeronau (  ), que és de 0.549. Per a 
validar aquest mètode d’estimació de pesos cal comparar aquest valor amb el que 
s’obté al dividir el pes en buit entre el pes d’enlairament (veure Taula 14): 
 
   
   
 
       
      
 
     
     
       
 
Es comprova que amb les dues tècniques s’arriba a la conclusió que el pes en buit de 
l’aeronau equival a un 55% del pes d’enlairament, de manera que el mètode 
d’estimació de pesos es dóna per vàlid. 
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Finalment, es multipliquen les fraccions de pes dels diferents components pel pes 
d’enlairament i s’obtenen les estimacions de pes desitjades. El pes del combustible, de 
la càrrega de pagament i de la tripulació s’han extret de la Taula 14. 
 
El pes d’enlairament de la missió que s’ha definit a l’apartat del dimensionament 
preliminar és de 22930 kg. A partir de l’estimació de pesos dels principals components 
de l’avió mitjançant el mètode de fraccionament, s’obté un pes total d’enlairament de 
22873 kg, tan sols un 0.25% inferior al pes de disseny. Els resultats doncs, es donen 
per vàlids. 
 
8.5.2. Posicionament dels centres de gravetat dels components 
Per a posicionar els centres de gravetat dels diferents components llistats a la Taula 
37 cal preparar prèviament un dibuix de la vista lateral de l’avió. En una primera fase, 
l’ala i el tren d’aterratge es posicionaran arbitràriament. Si els resultats del centratge no 
són satisfactoris, les seves posicions es veuran modificades posteriorment. 
 
Les dades que es presenten a continuació són les obtingudes després de vàries 
iteracions de càlcul en les quals s’ha modificat la posició del tren d’aterratge i de l’ala 




Figura 55. Distribució dels centres de gravetat dels principals components 
 
Amb l’ajuda de la Taula 10.2 de la referència [7] s’estimen les distàncies des del punt 0 







0 6 3 1 5 4, 7 2 8 9 10 11 
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Taula 38. Estimació dels centres de gravetat dels components i moments respecte el punt 0 
Num. Component    [kg]    [m]       [kg·m] 
1 Ala 2247.14 13.20 29662.25 
2 Cua 687.90 20.20 13895.58 
3 Fuselatge 2109.56 9.00 18986.04 




596.18 12.80 7631.10 
6 Tren davanter 114.65 2.49 285.48 
7 Planta propulsora 2430.58 17.84 43361.55 
8 Equipament fix 3966.89 6.00 23801.34 
9 Combustible 9214.00 13.90 128074.60 
10 Càrrega de pagament 880.00 10.50 9240.00 
11 Tripulació 190.00 3.00 570.00 
 
 
8.5.3. Centre de gravetat de l’aeronau 
Un cop s’han estimat els moments generats pels principals components de l’avió 
respecte el punt 0, es calcula la posició del centre de gravetat per diferents escenaris 
de càrrega: 
 
1. Pes en buit (ala, cua, fuselatge, gòndoles, tren d’aterratge, planta propulsora i 
equipament fix) 
 
2. Pes en buit + tripulació 
 
3. Pes en buit + tripulació + combustible 
 
4. Pes en buit + tripulació + combustible + càrrega de pagament 
 
5. Pes en buit + tripulació + càrrega de pagament 
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D’aquesta manera, serà possible determinar de manera aproximada el rang en el qual 
es desplaça el centre de gravetat en funció de la càrrega. 
 
Taula 39. Centre de gravetat per a diferents escenaris de càrrega 
Escenari   [kg]       [kg·m]     [m] 
1 12588.57 145395.69 11.55 
2 12778.57 145965.69 11.42 
3 21992.57 274040.29 12.46 
4 22872.57 283280.29 12.39 
5 13658.57 155205.69 11.36 
 
Per a avaluar els resultats obtinguts, les diferents posicions del centre de gravetat 
s’han de comparar amb la posició de la corda mitja geomètrica (  ). Segons la Taula 
10.3 de la referència [7], el rang en el qual es troba el centre de gravetat per a avions 
corporatius oscil·la entre              (prenent com a punt inicial el caire d’atac del 
perfil de corda mitja). La posició del caire d’atac del perfil de corda mitja respecte el 
punt 0 es pot calcular com: 
 
                                
 
On      és la distància entre el punt 0 i el caire d’atac del perfil de l’arrel. La distància 
afegida de 3.80 m és la distància entre el caire d’atac del perfil de l’arrel i el del perfil 
de corda mitja. 
 
Seguidament es calculen els límits entre els quals hauria d’oscil·lar el centre de 
gravetat per a l’aeronau en estudi a partir de les dades de la Taula 10.3 de la 
referència [7]: 
                                       
 
                                       
 
Es pot veure que per a l’aeronau en estudi, el rang de valors entre els quals es 
desplaça en centre de gravetat per als diferents estats de càrrega és sensiblement 
superior (entre 11.36 i 12.46). Aquest fet es deu principalment al posicionament del 
tanc extra de combustible al con de cua. Quan s’omple el tanc de combustible del con 
de cua, el centre de gravetat del propi combustible s’endarrereix i això provoca una 
modificació important entre la posició del centre de gravetat de l’avió dels escenaris 2 i 
3. 
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Cal tenir en compte doncs, que per a mantenir el màxim temps possible la posició del 
CDG dins el marge de referència establert, caldrà que en primer lloc s’utilitzi el 
combustible dels dipòsits de l’ala. D’aquesta manera, durant la major part del vol el 
CDG es trobarà dins el marge de referència desitjat. A mesura que es buidi el tanc de 
cua, es tendirà a l’escenari 5, fet que provocarà que la posició del CDG s’avanci 
lleugerament respecte el límit davanter establert. Tot i així, considerant que els 1202 
kg de combustible de reserva (allotjats al con de cua) no es gastaran, la posició del 
límit davanter del CDG durant el vol no serà tan crítica com la de l’escenari 5. 
 
Finalment, tal i com es pot comprovar, cal remarcar que s’ha escollit una posició del 
tren d’aterratge principal tal que aquest no quedi per davant del centre de gravetat de 
l’aeronau en cap dels escenaris de càrrega que s’han contemplat. 
 
8.6.  Dimensionament i disposició del tren d’aterratge 
El propòsit d’aquest apartat és determinar les principals característiques del tren 
d’aterratge de l’aeronau: 
 
- Número, tipus i mida dels pneumàtics 
- Longitud i diàmetre de les barres metàl·liques 
- Disposició preliminar 
 
Tal i com s’ha establert a la secció de la configuració general, el tren d’aterratge ha de 
ser retràctil. Tot i la complexitat tècnica i l’augment de costos que això comporta, la 
decisió es pren amb l’objectiu de reduir la resistència aerodinàmica durant el vol. 
 
Per a facilitar la maniobrabilitat en terra, el tren serà de tipus tricicle (una pota 
davantera i dues de posteriors). La totalitat dels avions similars utilitzen aquesta 
configuració, també anomenada de tipus convencional. 
 
8.6.1. Criteris de bolcada i de distància al terra 
A partir de la posició preliminar del tren d’aterratge que s’ha establert a l’apartat 
anterior per al centratge de l’aeronau, en aquesta subsecció es comprova que es 
compleixin els requisits necessaris per a evitar la bolcada longitudinal i per a permetre 
una rotació segura en l’enlairament. 
 
- Criteri de bolcada longitudinal (tip-over): El tren d’aterratge principal ha d’estar 
darrere de la posició més endarrerida del centre de gravetat de l’aeronau. Una 
relació que s’usa habitualment és la dels 15o (veure Figura 56). 
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- Criteri de distància al terra longitudinal (ground clearance): L’angle entre el 
terra i la línia recta que uneix el punt de contacte de la roda del tren principal 
amb la part baixa del con de cua ha de ser com a mínim de 15o per a permetre 
una rotació segura (veure Figura 56). 
 
Cal remarcar que aquests dos criteris ja s’han tingut en compte paral·lelament al 
posicionar el tren d’aterratge durant la fase de centratge de l’aeronau, de manera que 






Figura 56. Criteris de bolcada i de distància al terra 
 
Per a complir amb els requisits que es mostren a la Figura 56, la longitud mínima de 
les barres del tren d’aterratge (tant les dues del principal com la del davanter) és de 
0.9 metres. 
 
8.6.2. Càrrega estàtica màxima de les barres 
La càrrega estàtica màxima que han de suportar les barres del tren d’aterratge es pot 






Memòria del Projecte 












Figura 57. Distribució de càrregues estàtiques al tren d’aterratge 
 
Per a la barra del tren davanter: 
 
   
      
     
 
               
     
         
 
Per a les barres del tren principal: 
 
   
      
        
 
               
       
           
 
El diàmetre de les barres del tren principal i el tren davanter vindrà determinat en gran 
part pel material que s’utilitzi, així com també pel tipus de mecanisme i de suport. Cal 
evitar la fallada mecànica deguda a l’esforç de compressió (treballar en la zona 
d’elasticitat del material) i també la inestabilitat elàstica (vinclament). 
 
8.6.3. Número de rodes i mida dels pneumàtics 
L’elecció del número de rodes i de la mida dels pneumàtics es farà a partir de les 
dades d’aeronaus similars facilitades a la Taula 9.1 de la referència [7]. En aquesta 
taula es classifiquen els avions corporatius en funció del seu pes d’enlairament. 
L’aeronau en estudi es troba entre la tercera i la quarta categoria de manera que, per 
seguretat, es consideraran les dades referents a la quarta categoria (els avions més 
pesants). 
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- Rodes per barra: 2 
- Dimensions dels pneumàtics: 
 
 Diàmetre: 0.864 metres 





- Rodes per barra: 2 
- Dimensions dels pneumàtics: 
 
 Diàmetre: 0.533 metres 
 Gruix: 0.184 metres 
 
 
8.7. Resum de la configuració preliminar i vistes en 3D 
En aquesta última subsecció de l’apartat corresponent a la configuració preliminar es 
resumiran mitjançant taules les principals característiques de l’aeronau. 
 
8.7.1. Fuselatge 
Taula 40. Dimensions interiors de la cabina 
 
Taula 41. Finestres 
 
Característica Valor 
Amplada de cabina [m] 2.23 
Alçada de cabina [m] 1.90 
Longitud de la cabina [m] 13.00 
Longitud de la Zona A [m] 2.00 
Longitud de la Zona B [m] 7.40 
Longitud de la Zona C [m] 1.80 
Longitud de la Zona D [m] 1.80 
Característica Valor 
Número de finestres 20 
Superfície total de finestres [m
2
] 2.51 
Pas entre finestres [m] 0.74 
Taula 42. Dimensions exteriors del fuselatge 
 
Taula 43. Sortides d’emergència 
 
Característica Valor 
Diàmetre exterior del fuselatge 
[m] 
2.34 
Longitud del fuselatge [m] 20.00 
Longitud de morro [m] 3.50 
Longitud del con de cua [m] 3.50 
Característica Valor 
Número de sortides 
d’emergència 
2 
Tipus de sortida d’emergència 
Tipus 
III 
Alçada [m] 0.915 
Amplada [m] 0.508 
Radi dels vèrtexs [m] 0.150 
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8.7.2. Planta propulsora 
Taula 44. Característiques de la planta propulsora 
 
Característica Valor 
Número de motors 2 
Posició dels motors Cua 
Tipus de motor Turbofan 
Fabricant Rolls – Royce 
Model AE 3007A1E 
Empenta màx. TO [kN] 39.67 
Empenta màx. Cont 
[kN] 
32.65 
Pes [kg] 719.00 
Diàmetre [m] 0.978 






Relació de derivació 4.7 
Rati de pressió 19:1 
Flux d’aire [kg/s] 109 – 127 
Etapes del fan 1 
Número de pales del 
fan 
24 
Etapes del HPC 14 
Etapes de la HPT 2 
Etapes de la LPT 3 








Taula 45. Paràmetres de l’ala 







Envergadura [m] 20.00 
Allargament 6.82 
Angle de fletxa [
o
] 34 





Angle de torsió [
o
] 0.00 














         0.735 
        1.155 
Rati de corda 0.30 
Rati de superfície 0.40 
Punt inici flaps ala [m] 1.27 
Punt final flaps ala [m] 4.60 
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Taula 47. Paràmetres dels alerons 
 
Característica Valor 
Longitud [m] 2.60 
Punt inici alerons ala 
[m] 
6.40 
Punt final alerons ala 
[m] 
9.00 
Corda punt inicial [m] 0.66 











Distància CG – CA [m] 8.21 
Coeficient de volum 0.675 
Allargament 4.6 




Espessor relatiu 0.07 












Distància CG – CA [m] 6.63 
Coeficient de volum  0.074 
Allargament 1.2 




Espessor relatiu 0.09 







Taula 50. Paràmetres de les superfícies de control longitudinal i direccional 
 
Característica Valor 
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8.7.5. Tren d’aterratge 
Taula 51. Paràmetres del tren principal 
 
Característica Valor 
Distància al CG [m] 0.34 
Càrrega per barra [kN] 108.76 
Rodes per barra 2 
Diàmetre del pneumàtic 
[m] 
0.864 
Gruix del pneumàtic [m] 0.235 
Taula 52. Paràmetres del tren davanter 
 
Característica Valor 
Distància al CG [m] 9.97 
Càrrega per barra [kN] 7.42 
Rodes per barra 2 
Diàmetre del pneumàtic 
[m] 
0.533 
Gruix del pneumàtic [m] 0.184 
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Figura 58. Vistes en 3D 
Memòria del Projecte 





En aquest apartat s’aprofundirà en les característiques de les principals actuacions de 
l’aeronau. Aquestes característiques han de complir d’una banda amb els requisits de 
la missió i, de l’altra, amb els de la normativa corresponent. 
 









Una simplificació que es farà per a l’anàlisi d’actuacions és la de considerar l’avió com 
un punt de massa concentrada al centre de gravetat de l’aeronau. S’assumeix que 
l’avió està en equilibri de moments. 
 
El procediment d’anàlisi de cada una de les principals actuacions de l’aeronau es 
mostra a l’annex 5 del projecte. A continuació es presenta una taula en la qual s’hi 
resumeixen els resultats obtinguts. 
 
Taula 53. Principals actuacions de l’aeronau 
Actuació Criteris i condicions Resultat 
Velocitat de pèrdua             a     i                   
Distància d’enlairament           a     i          
Gradient d’ascens amb un 
motor no operatiu (1r segment 
enlairament) 
     , configuració d’enlairament 
amb tren desplegat,           
  
Gradient d’ascens amb un 
motor no operatiu (2n segment 
enlairament) 
         , configuració d’enlairament 
amb tren plegat,           
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Gradient d’ascens amb un 
motor no operatiu (enlairament 
final) 
         , configuració neta amb tren 
plegat,          
      
Gradient d’ascens (aterratge 
frustrat) 
         , configuració d’aterratge 
amb tren desplegat,          
      
Gradient d’ascens amb un 
motor no operatiu (aterratge 
frustrat) 
         , configuració d’aproximació 
amb tren desplegat,          
      
Abast de creuer 
            ,             , 
         
        
Angle de descens 
        ,                      , 
               
       
Rati de descens 
        ,                      , 
               
         
Temps de descens 
        ,                      , 
               
         
Desacceleració en l’aterratge        ,           ,            
   
Distància de desacceleració        ,           ,           
 
La distància d’enlairament és la major distància entre la distància d’enlairament amb 
tots els motors operatius i la longitud de camp compensat. 
 
El diagrama PL/R obtingut es mostra a la figura següent. 
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Figura 59. Diagrama PL/R 
 
Finalment, fent ús de l’eina [21], es poden representar els mapes d’abast 




Figura 60. Mapa d’abast amb MPL 
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Figura 62. Mapa de màxim abast (PL=0) 
 
Per a l’anàlisi d’algunes de les actuacions (pèrdua, creuer i descens) s’ha elaborat un 
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10. Estudi de l’impacte ambiental 
L’impacte ambiental associat a un futur disseny, fabricació i explotació de l’aeronau 
d’aquest estudi ve determinat per dos factors principals: el soroll i les emissions 
contaminants. Els objectius que s’han de tenir en compte de manera transversal al 
llarg de la planificació i l’execució d’un futur projecte de disseny i fabricació d’un avió 
es resumeixen en tres factors clau: 
 
1. Limitar o reduir el número de persones afectades pel soroll de l’aeronau. Com 
menys soroll emetin els motors, menor serà la zona afectada. 
 
2. Limitar o reduir l’impacte de les emissions contaminants a la qualitat de l’aire de 
les zones d’influència dels aeroports. 
 
3. Limitar o reduir les emissions de gasos d’efecte hivernacle que contribueixen a 
un deteriorament climàtic a gran escala. 
 
Aquests tres punts es recullen com a objectius principals del pla de protecció 
ambiental de la ICAO impulsat per la Comissió de Protecció Ambiental en l’Aviació 
(CAEP) des de l’any 2004 [22]. 
 
10.1.  Emissions dels motors 
A la llista següent s’hi mostren els principals contaminants emesos durant les diferents 
fases del vol d’un avió amb motors turbofan: 
 
- Òxids de nitrogen (NOX) – Inclou òxid de nitrogen (NO) i diòxid de nitrogen 
(NO2) 
- Monòxid de carboni (CO) 
- Hidrocarburs no cremats – Gairebé s’han eliminat gràcies a l’avenç en la 
tecnologia dels motors. 
 
A part d’aquests contaminants principals, el motor emet altres gasos o partícules en 
menor mesura: 
 
- Òxids de sulfur 
- Matèria en forma de partícules (PM) 
- Compostos orgànics volàtils (VOCS) 
- Ozó (O3) 
- Compostos orgànics semivolàtils (SVOCS) 
- Metalls 
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La major part dels esforços de les organitzacions internacionals es centra en la 
reducció de les emissions de NOX. La ICAO, per exemple, té un estàndard de 
certificació de motors referent a les emissions de NOX: Annex 16 – Environmental 
Protection, Volume II – Aircraft Engine Emissions. En aquesta mateixa secció de 
l’Annex 16 de l’ICAO s’hi estableixen límits per a les emissions de CO i d’hidrocarburs 
no cremats. 
 
10.1.1. Emissions del motor AE 3007A1E 
A les taula següent es mostren les emissions dels principals gasos i partícules 
contaminants referents al motor AE 3007A1E. 
 
Taula 54. Emissions contaminants del motor AE 3007A1E 
 Enlairament Ascens Aproximació Ralentí LTO [g] 
Hidrocarburs no 
cremats [g/kg] 
0.03 0.03 0.03 3.52 264 
CO [g/kg] 0.77 0.64 5.63 37.97 3018 
NOX [g/kg] 17.17 14.91 7.42 4.26 1501 
 
Aquestes dades s’han extret de la base de dades de la ICAO. Les diferents emissions 
es mostren en forma de grams per quilogram de combustible gastat. 
 
La columna LTO fa referència al total d’emissions en un cicle aterratge/enlairament. 
D’aquesta manera es visualitza quantitativament l’afectació de les emissions 
contaminants a l’àrea que envolta l’aeroport. Cal tenir en compte que l’avió de l’estudi 
disposa de dos motors AE 3007A1E, de manera que el total de les emissions és el 
doble del que es mostra a la columna LTO de la Taula 54. 
 
 
Figura 63. Cicle LTO definit per la ICAO 
Memòria del Projecte 




Per a tenir informació sobre la quantitat d’emissions contaminants que es produeixen 
al llarg del temps cal tenir en compte el flux de fuel en les diferents condicions que es 
mostren a la Taula 54. Aquesta informació s’extreu de la mateixa base de dades de la 
ICAO. 
 
Taula 55. Flux de combustible del motor AE 3007A1E 
 Enlairament Ascens Aproximació Ralentí 
Flux de fuel [kg/s] 0.4122 0.3425 0.12 0.0475 
 
Multiplicant les dades de les emissions contaminants pel flux de combustible en cada 
una de les condicions del motor s’obtenen les dades d’emissions respecte el temps. 
 
Taula 56. Emissions en funció del temps del motor AE 3007A1E 
 Enlairament Ascens Aproximació Ralentí 
Hidrocarburs no 
cremats [g/s] 
0.012366 0.010275 0.003600 0.167200 
CO [g/s] 0.317394 0.219200 0.675600 1.803575 
NOX [g/s] 7.077474 5.106675 0.890400 0.202350 
 
Les dades de la Taula 56 fan referència a un sol motor, de manera que per a 
comptabilitzar les emissions de l’aeronau en estudi caldria doblar els resultats 
obtinguts. A partir de l’observació dels resultats mostrats a les taules prèvies, es poden 
extreure les següents conclusions: 
 
- El principal agent contaminant en un cicle LTO és l’òxid de carboni (CO). Les 
emissions d’òxids de nitrogen (NOX) són aproximadament la meitat que les de 
CO. Les emissions d’hidrocarburs no cremats són molt menors a les dels altres 
dos agents contaminants. 
 
- Durant l’enlairament i l’ascens, les principals emissions contaminants són 
degudes als òxids de nitrogen. 
 
- En la fase d’aproximació l’emissió més important segueix sent la dels òxids de 
nitrogen, tot i que es veu fortament reduïda. D’altra banda, s’incrementa 
lleugerament l’emissió d’òxid de carboni. 
 
- Amb el motor en ralentí el principal contaminant és l’òxid de carboni. 
 
Projecte Final de Carrera 




Comparativa amb el motor GE CF34-3 
Per a determinar si les emissions del motor escollit són elevades o no, aquestes es 
comparen amb les de l’altre motor candidat, el CF34-3 de General Electric. 
 
Taula 57. Emissions contaminants del motor CF34-3 
 Enlairament Ascens Aproximació Ralentí LTO [g] 
Hidrocarburs no 
cremats [g/kg] 
0.06 0.05 0.13 4.69 366 
CO [g/kg] 0.00 0.00 1.88 47.59 3683 
NOX [g/kg] 11.28 9.68 6.63 3.72 1078 
 
Comparant les emissions en un cicle LTO d’ambdós motors, es comprova que el motor 
escollit emet 102 grams menys d’hidrocarburs no cremats, 665 grams menys de CO i 
423 grams més de NOX. D’aquesta manera, el motor AE 3007A1E produeix un total de 
344 grams menys d’emissions contaminants que el CF34-3. 
 
10.1.2. Afectació al clima global 
Els motors dels avions produeixen emissions similars a les resultants de la combustió 
de combustibles fòssils. Aquestes emissions contribueixen a empitjorar la qualitat de 
l’aire local i a més tenen un impacte global sobre el clima. Les causes i les 
conseqüències de la contribució de l’aviació al deteriorament atmosfèric es recullen al 
document “Aviation and the Global Atmosphere” [23], preparat a petició de la ICAO pel 
Grup Intergovernamental sobre el Canvi Climàtic (IPCC). Les principals conclusions de 
l’estudi són: 
 
- Els avions emeten gasos i partícules que modifiquen la concentració dels 
gasos d’efecte hivernacle, afavoreixen la formació de deixants de condensació 
(contrails) i poden incrementar la presència de núvols tipus cirrus al cel. Tots 
aquests factors contribueixen al canvi climàtic. 
 
- S’estima que les emissions contaminants de les aeronaus contribueixen en un 
3.5% al total d’activitats humanes que provoquen el canvi climàtic. S’espera 
que aquest percentatge creixi en els propers anys. 
 
Amb l’objectiu de minimitzar l’afectació de les emissions de gasos contaminants al 
canvi climàtic, en l’actualitat la ICAO està estudiant diverses iniciatives. Una de les 
principals és la utilització de combustibles alternatius. Aquests nous combustibles es 
produeixen de manera sostenible i generen menys emissions de carboni que el 
querosè convencional. 
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Figura 64. Tendències futures per a la reducció d’emissions contaminants (CAEP) 
 
Com s’observa a la Figura 64, altres mesures a considerar fan referència a l’evolució 
de la tecnologia de les aeronaus i a la millora de les infraestructures i la gestió del 
trànsit aeri. 
 
10.1.3. Afectació a la qualitat de l’aire local 
Degut a la important presència de zones residencials al voltant dels aeroports i al 
continu creixement del trànsit aeri, la contaminació atmosfèrica de la zona d’influència 
de l’aeroport s’ha convertit en un aspecte d’alt interès per als governs locals i 
regionals. 
 
La preocupació sobre la qualitat de l’aire local es concentra en els efectes provocats 
durant el cicle LTO (Figura 63), ja que durant aquesta fase les emissions es 
produeixen per sota els 915 metres d’altitud respecte l’aeroport. A més, cal 
comptabilitzar també la contaminació pròpia de la infraestructura aeroportuària. En 
aquest sentit, alguns dels exemples més importants són: 
 
- Equipament de servei a terra 
- Vehicles motoritzats 
- Construcció 
- Generadors 
- Preparació de menjar 
- Proves de motors 
- Electricitat 
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Els contaminants emesos per les aeronaus i l’aeroport poden afectar el medi ambient i 
la salut de les persones que habiten a la zona d’influència. A les taules següents es 
resumeixen aquests efectes adversos. 
 
Taula 58. Efectes de les emissions contaminants per la salut de les persones [24] 
Contaminant Efectes 
Ozó 
Deteriorament de les funcions pulmonars, efectes adversos 
en la realització d’exercici físic i augment de la tendència a 
infeccions respiratòries i inflamacions pulmonars 
Monòxid de carboni Efectes cardiovasculars adversos 
Òxids de nitrogen 
Irritació dels pulmons i disminució de la resistència a 
infeccions respiratòries 
Partícules de matèria 
Mortalitat prematura, agreujament de les malalties 
respiratòries i cardiovasculars, canvis en l’estructura del teixit 
pulmonar i alteració dels mecanismes de defensa 
Compostos orgànics 
volàtils 
Irritació dels ulls i les vies respiratòries, mal de cap, marejos, 
alteracions visuals i deteriorament de la memòria 
 
 
Taula 59. Efectes de les emissions contaminants pel medi ambient [24] 
Contaminant Efectes 
Ozó 
Danys als cultius i a la vegetació. Disminució de la 
resistència a malalties dels propis cultius i plantes 
Monòxid de carboni Efectes perjudicials per als animals similars als dels humans 
Òxids de nitrogen 
Pluja àcida, degradació de la visibilitat, formació de 
partícules i contribució a la formació d’ozó 
Partícules de matèria 
Degradació de la visibilitat i degradació de la superfície 
exterior d’edificis i monuments degut a la brutícia 
Compostos orgànics 
volàtils 
Contribució a la formació d’ozó, males olors i efectes directes 
en edificis i plantes 
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10.2.  Soroll 
La problemàtica del soroll és un altre efecte advers que es produeix a la zona 
d’influència dels aeroports i que pot arribar a afectar negativament la salut de les 
persones. Les mesures per a evitar les molèsties degudes al soroll de les aeronaus es 
resumeixen en quatre punts bàsics: 
 
- Reducció del soroll a l’origen (avions menys sorollosos) 
- Planificació i gestió del terreny del voltant dels aeroports 
- Reducció del soroll mitjançant procediments operacionals 
- Restriccions operacionals 
 
10.2.1. Origen físic i percepció del soroll 
Una ona de so transporta energia en una determinada direcció de propagació. La 
intensitat de so ( ) es defineix com la quantitat d’energia transmesa per una ona de so 




   
 
 
On   és l’amplitud de la variació de la pressió degut a l’ona de so,   la densitat del 
medi de propagació i   la velocitat del so. La intensitat de so s’acostuma a expressar 
en     . 
 
L’oïda humana respon a un rang de freqüències de 10 octaves. Tot i així, la resposta 
de l’oïda no és proporcional a la intensitat del so, sinó que la proporcionalitat és 
respecte el logaritme de la intensitat. Degut a aquest fet, el nivell d’intensitat del so 
(   ) es defineix en decibels a partir de la següent expressió: 
 
            
 
    
  
 
L’escala més utilitzada per a mesurar el soroll de les aeronaus s’anomena “Nivell de 
Soroll Percebut” (Percieved Noise Level, PNL, en anglès). Les unitats són els     . 
Aquesta escala requereix que l’    es mesuri en nou rangs de freqüència contigus i el 
resultat es combini d’una manera determinada. 
 
El PNL es relaciona amb la percepció de l’oïda humana tal i com es mostra a la Figura 
65. 
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Figura 65. Relació entre el PNL i la percepció humana del soroll [25] 
 
El “Nivell de Soroll Percebut Efectiu” (Efective Percieved Noise Level, EPNL, en 
anglès) té en compte la duració i la presència de tons discrets. Conté un factor de 
correcció que s’afegeix al PNL quan hi ha tons discrets a l’espectre de soroll. També 




El fet que la percepció humana del soroll variï de forma logarítmica respecte la 
intensitat del so provoca que la reducció del soroll emès per les aeronaus esdevingui 
un repte important. Per a reduir el soroll percebut per una persona a la meitat es 
requereix una reducció del SPL d’aproximadament 10 dB. Això implica una reducció de 
la intensitat de soroll   del 90%. 
 
La reacció de les persones al soroll emès pels avions depèn també d’altres factors, 
com per exemple cada quant temps es produeix el soroll i si aquest es produeix de dia 
o de nit. 
 
10.2.2. Fonts de soroll 
El soroll emès pels avions es divideix en dues fonts: l’associada al funcionament dels 
motors i l’associada al fuselatge. La contribució més important és la del soroll provinent 
dels motors. La importància relativa de les diferents fonts de soroll d’una aeronau es 
mostra a la Figura 66. 
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Figura 66. Fonts de soroll d’un avió [25] 
 
10.2.3. Normativa 
La normativa continguda al document de la FAR Part 36 inclou restriccions de soroll en 
tres condicions diferents: 
 
- El soroll d’enlairament es defineix com el soroll mesurat a una distància de 6.5 
km de l’inici del recorregut d’enlairament, directament sota l’avió. 
 
- El soroll lateral es mesura a 450 metres de la línia del centre de la pista al punt 
on el nivell de soroll després de l’enlairament és major. 
 
- El soroll d’aproximació també es mesura sota l’avió, en aquest cas quan es 
troba a 2 km de distància del límit que marca l’inici de la pista. 
 
Per a les tres condicions que s’han explicat, la normativa defineix un nivell de soroll 
màxim que a la vegada depèn del màxim pes d’enlairament. En el cas concret del 
soroll d’enlairament, el límit establert també depèn del número de motors de l’aeronau. 
Les imatges següents resumeixen els requisits establerts per la normativa. 
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Figura 67. Requisits de certificació de soroll d’enlairament 
 
 
Figura 68. Requisits de certificació de soroll lateral 
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Figura 69. Requisits de certificació de soroll d’aproximació 
 
Considerant que l’avió en estudi és un bimotor amb un pes màxim d’enlairament de 
22930 kg (50552 lb), els requisits respecte el límit màxim de soroll derivats de la 
normativa són: 
 
- Soroll d’enlairament: 89 EPNdB 
- Soroll lateral: 94 EPNdB 
- Soroll d’aproximació: 98 EPNdB 
 
L’any 2006 es va desenvolupar una base de dades sobre el soroll (NoisedB) amb 
l’objectiu de donar a conèixer els nivells de certificació de soroll per a cada tipus 
d’aeronau. A mode d’informació, seguidament es detallen els nivells de soroll dels 
avions similars presentats a la Taula 4 del present document. 
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Taula 60. Nivells de soroll de les aeronaus similars [26] 
Bombardier CHALLENGER 605 Enlairament Lateral Aproximació 
Nivell de soroll [EPNdB] 81.2 86.2 90.3 
Marge respecte normativa [EPNdB] 7.8 7.8 7.7 
 
Cessna CITATION X+ Enlairament Lateral Aproximació 
Nivell de soroll [EPNdB] 72.3 83 90.2 
Marge respecte normativa [EPNdB] 16.6 11 7.8 
 
Embraer LEGACY 650 Enlairament Lateral Aproximació 
Nivell de soroll [EPNdB] 76.4 87.1 91.7 
Marge respecte normativa [EPNdB] 12.6 6.9 6.3 
 
Gulfstream G280 Enlairament Lateral Aproximació 
Nivell de soroll [EPNdB] 75.2 89.5 90.5 
Marge respecte normativa [EPNdB] 13.8 4.5 7.5 
 
 
De totes les aeronaus similars, la que presenta uns menors nivells de soroll en les tres 
condicions explicades anteriorment és la Cessna Citation X+. És important remarcar 
que, tal i com s’assenyala a la Taula 24, aquest model fa ús dels mateixos motors que 
s’han seleccionat per a l’avió de l’estudi. 
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En aquest estudi s’ha dut a terme la primera fase corresponent al disseny d’una 
aeronau corporativa propulsada per dos motors turbofan. 
 
Amb aquest objectiu en ment, el projecte s’ha dividit en quatre parts principals: 
 
1. Contextualització de l’estudi a partir de la comprensió de les característiques 
del sector de l’aviació corporativa. En aquest sentit, s’ha elaborat un breu 
anàlisi de la perspectiva històrica del sector, així com de la seva evolució al 
llarg dels anys. A partir de referències contrastades, s’han conegut les 
tendències futures fins l’any 2032 i s’han determinat les oportunitats de negoci 
per a justificar la viabilitat econòmica del projecte a llarg termini. 
 
2. El cos de l’estudi s’ha dividit en tres parts: 
 
a) Definició de la missió. A partir de les necessitats dels futurs clients, del 
context actual del sector i de la normativa vigent s’ha definit la missió 
tipus de l’aeronau. Es tracta d’un punt clau, ja que aquesta definició es 
tradueix en un conjunt de requisits que afecten de manera decisiva els 
apartats posteriors de l’estudi. 
 
b) Dimensionament preliminar. Dels requisits derivats de la missió típica 
se’n deriven els resultats d’aquesta secció: 
 
- Estimació dels principals pesos de l’aeronau:    ,     i    
entre d’altres. 
 
- Estudis de sensibilitat i factors de creixement, per a determinar 
com es veu afectat el     davant la modificació de paràmetres 
com el   , l’  , l’abast, l’autonomia, l’eficiència aerodinàmica o 
el consum específic de combustible. 
 
- Determinació del punt de disseny a partir dels requisits de les 
diferents fases de la missió. En el cas de l’aeronau del present 
estudi, les fases del vol que determinen el punt de disseny són 
el primer segment de l’enlairament i la velocitat de pèrdua a 
l’altitud de creuer. 
 
c) Configuració preliminar. Del punt de disseny determinat al final del 
procés del dimensionament preliminar se n’han obtingut diversos 
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paràmetres: superfície alar ( ), empenta mínima d’enlairament (   ) i 
màxim coeficient de sustentació (     ). 
 
A partir d’aquests paràmetres, juntament amb els pesos principals, s’ha 
procedit a dimensionar i configurar cada una de les parts diferenciades 
de l’avió: 
 
- Fuselatge i cabina 
- Planta propulsora 
- Ala 
- Superfícies de cua 
- Tren d’aterratge 
 
Un cop establertes les principals característiques geomètriques i  
tècniques de cada una de les parts, s’ha integrat el conjunt per a definir 
la geometria completa de l’aeronau (vistes frontal, en planta i de perfil) i 
preparar-ne el centratge en diversos escenaris d’operació. 
 
3. Anàlisi d’actuacions. Posteriorment al disseny preliminar de l’aeronau de 










4. Anàlisi de l’impacte ambiental. Aquest impacte s’ha dividit en l’afectació al medi 
ambient degut a les emissions contaminants dels motors i en el perjudici a les 
persones que habiten l’entorn aeroportuari degut a aquestes mateixes 
emissions i al soroll provocat per l’operació de l’aeronau. 
 
Al llarg d’aquest projecte s’ha elaborat un estudi que inclou el procés propi de la 
primera fase del disseny d’una aeronau. Els resultats obtinguts són coherents i vàlids 
per a procedir al disseny detallat de cada una de les parts de l’aeronau amb un major 
grau de precisió. Això implica que tot i que els resultats obtinguts es consideren 
correctes en aquesta fase del procés global de disseny, en futures iteracions es 
podrien veure lleugerament modificats en cas que fos necessari. 
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